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- Número duplo dedicado aos lançamentos orbitais registados em 


Fevereiro e Março de 2005. 


Em Órbita 


Editorial 


O ano de 2005 começou com um lançamento 
que vingará os dinossauros. Ao lançar a sonda 
Deep Impact, a NASA pretende estudar a fundo 
os cometas e sem dúvida que será uma missão 
para recordar. 


Mais uma vez, e fazendo eco do último 
editorial, a equipa do Em Órbita irá fazer a 
cobertura o mais detalhada possível dos 
próximos acontecimentos no domínio da 
aventura espacial humana, tais como o regresso 
dos vaivéns espaciais e a segunda missão 
espacial tripulada da China prevista para a 
segunda metade de 2004. 


Rui C. Barbosa 
Braga, 25 de Abril de 2005 
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Na Capa: O majestoso Delta-4 Heavy inicia a sua primeira missão orbital no dia 21 de Dezembro de 2004. Apesar de ser 
considerado um sucesso pela Boeing, o voo não conseguiu colocar na órbita pretendida a sua carga tendo-se mesmo perdido 


dois pequenos satélites científicos. 
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Emblemas espaciais 


Ao longo dos mais de 40 anos de história do voo espacial tripulado, todas a missões espaciais tiveram os seus emblemas que 
representavam os objectivos dessa missão. Nesta secção do Em Órbita vamos passamos em revista todos os meses um pouco da 
História dos emblemas espaciais, desde as missões tripuladas até aos voos automáticos que permitiram ao ser humano descobrir 
os segredos dos Cosmos e abrir a auto-estrada que um dia nos levará às estrelas. 





A missão teve lugar entre os dias 16 e 27 de 
Abril de 1972 e foi tripulada pelos astronautas John 
Watts Young (Comandante); Thomas Kenneth 
Mattingly (Piloto do Módulo de Comando) e Charles 
Moss Duke (Piloto do Módulo Lunar). O módulo lunar 
LM-11 Orion alunou na região de Descartes a 21 de 
Abril levando a bordo John W. Young e Charles M. 
Duke. Durante a permanência na superficie lunar de 71 
horas e 14 minutos, os dois astronautas realizaram três 
excursões num total de 20 horas e 15 minutos, 
percorrendo 26,7 km com o auxílio de um veículo LRV 
e recolhendo 96,6 kg de amostras. O Orion abandonou 
a superfície lunar a 23 de Abril e o módulo de comando 
CSM-113 Casper amarou no Oceano Pacífico no dia 27 
de Abril. 


O denominado “osso da sorte” é um elemento 
do desenho da insígnia da NASA que por sua vez 
derivou de desenhos da insígnia oficial da agência 
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Apollo-16 


Três aspectos fundamentais moldaram a execução do emblema 
para a missão lunar Apollo-16: patriotismo, trabalho de equipa e a 
Lua. Os astronautas desta missão fizeram questão em salientar 
estes aspectos juntamente com os seus nomes e a designação da 
missão. 


Basicamente o desenho do emblema da Apollo-16 é 
constituído por uma águia castanha e branca com as suas asas 
abertas e equilibrada no topo de um símbolo americano com as 
cores vermelha, azul e branca, que se sobrepõe a uma superficie 
lunar. O trabalho de equipa é demonstrado pela colocação de um 
elemento que pertence ao símbolo da NASA e que é conhecido 
como “o osso da sorte”. Este elemento encontra-se sobre o 
simbolo americano e cruza o simbolo da missão que contém a 
designação da missão (APOLLO 16). Circundando todo o 
simbolo encontra-se um bordo azul e dourado com os nomes dos 
astronautas (YOUNG, MATTINGLY e DUKE). Neste bordo da 
16 estrelas representam o espaço exterior e o número do voo. 





Retrato oficial da tripulação da missão lunar Apollo-16: Thomas 
Kenneth Mattingly, John Watts Young e Charles Moss Duke. 


Imagem: NASA. 





espacial americana criada em 1959. Este elemento é uma asa que representa a 
Aeronáutica e mais precisamente os avanços no desenho das asas hipersónicas 
na altura em que a insígnia foi elaborada. Este elemento é também conhecido 
como “vector” e foi posteriormente também utilizado no emblema da missão 
STS-26, a primeira missão de um vaivém espacial após o desastre do vaivém 
OV-099 Challenger. 


O astronauta John W. Young é fotografado por Charles M. Duke 


quando procedia à recolha de amostras da superficie lunar utilizando 
um colector de amostras especial. Imagem: NASA. 








X-20 Dyna Soar 


Por José Ligeiro 


O X-20 Dyna-Soar (Dynamic Soarer) era um projecto de um 
avião espacial reutilizável preparado para ser pilotado por um 
único piloto. Tratava-se exclusivamente um aparelho militar, 
dado que foi projectado com o "patrocínio" da USAF (Força 
Aérea dos Estados Unidos). A USAF sempre patrocinou 
projectos variados relacionados com o voo espacial, mas 
devido a cortes constantes nos dinheiros que lhes eram (e são) 
atribuídos, a maioria destes projectos felizmente que 
acabaram a ser usados pelos civis. Em relação ao X-20 em 
exclusivo, foi algo em que se pensou nos anos 50 e envolvia 


alguns cientistas capturados pelos soldados aliados quase no final da 2º Guerra Mundial e que não foram "usados" nos projectos 


para colocar um homem no espaço. 


Este projecto foi mudando consoante as políticas e as necessidades que o Pentágono impunha e também conforme as 
evoluções tecnológicas cresciam. Começou como um bombardeiro espacial de ataque nuclear e foi passando para um veículo de 
testes para altas velocidades até acabar como uma plataforma de reconhecimento. Alem das missões preparadas para este 


aparelho, alguns dos vários projectos propostos para ele 
foram o Dyna-Soar 2, o 3 e o Dyna-MOWS (Manned 
Orbital Weapons Systems) e que incluíam reabastecimento 
espacial, inspecção a satélites, reconhecimento avançado e 
pesquisa. 


A teoria dizia que este aparelho pouco alado e 
preparado para velocidades hipersónicas, seria "empurrado" 
por foguetão, subindo até cerca de 30 km. Para os testes 
planeados, seria lançado a partir de avião, podendo "planar" 
de cerca dos 10 km até aos 40 km, dependendo do tipo de 
testes. Para estes estariam preparadas três fases do projecto: 


|- O DSI (Dyna-Soar 1) seria um veículo 
de pesquisas para velocidades hipersônicas, 
"empurrado" até cerca de 100 km de altitude, 
utilizando dois estágios. Os planos preparados 
declaravam que seria lançado do B-52 para testar 
os desempenhos dos estágios em relação às suas 
performances. A NACA estava a dar colaboração 
nesta parte do projecto. 


2- O DS2 seria um veículo tripulado 
hipersónico de reconhecimento. Subiria até aos 52 
km de altitude a velocidade reduzida e de pois 
"empurrado" até aos 10 mil km. O piloto tinha de 
fazer apenas a vistoria dos equipamentos 
automáticos de vigilância que incluíam câmaras e 
radares. Pensava-se em incluir um sistema de 
largada de armas nucleares, projecto que serviria 
para substituir as intenções planeadas para o avião 
A12, que evoluiu para o SR-71 Blackbird, e que na 
altura se julgava vulnerável ao míssil Soviético 
ainda em testes, o venerável SA-l. 





3- O DS3 seria um veículo hipersónico totalmente tripulado e preparado para bombardeamento estratégico e 
reconhecimento. Seria "empurrado" até cerca de 90 km de altitude e daí faria o mesmo do DS2. 
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Por ser um veiculo que não descolava por meios 
próprios, teria de ser lançado por lançadores existentes na 
altura e que tivessem a capacidade para o elevar. As escolhas 
caíram sempre sobre os foguetões Titan (Titan-l e Titan-2 
para voos suborbitais e Titan-3C para voos espaciais), 
lançadores derivados dos mísseis intercontinentais. 


O cancelamento do projecto chegou em Dezembro 
de 1963, alguns meses antes do primeiro teste de voo com um 
aparelho de tamanho real que seria largado de um B-52. 
Planeava-se que estaria operacional para começar a servir em 
meados de 1966. 


Durante a fase de estudo do desenho, a Boeing 
evoluiu o conceito dinâmico do aparelho, incluindo-lhe uma 
pequena asa delta, resultando daí vários outros exemplos para 
diversos aparelhos que surgiram a seguir ao longo dos 
tempos. 


Depois do cancelamento, A USAF continuou com o 


patrocínio e desenvolvimento de outros aparelhos tripulados espaciais, estes de tamanhos um pouco menores que o real, 
contando com voos suborbitais e sendo largados do habitual B-52. Todos deram em nada, pois nenhum chegou a ser realmente 
desenvolvido como exclusivo. O melhor resultado foi o facto de alguém com poder se ter lembrado de juntar todos os números e 
experiências em relação a estes projectos e reuni-los naquilo que conhecemos hoje como o Space Shuttle. 


Este aparelho tinha as seguintes dimensões: Comprimento de 10.78 m e Envergadura de (apenas) 6.22 m. Peso de 5 t, 
levando uma carga de cerca de 450 kg para um alcance de cerca de 3.150 km. Completamente coberto com material cerâmico 
resistente a temperaturas elevadas, supostamente resistiria a temperaturas de cerca de 2 mil graus no nariz, 1.550º no bordo de 
ataque das asas e 1.300º por baixo das mesmas. Na teoria, seria um aparelho para substituir as cápsulas Gemini em missões 


militares 


Em Maio o boletim Em Órbita trás novidades 


- Número duplo dedicado aos lançamentos orbitais 
levados a cabo em Fevereiro e Março de 2005. 


- Numero especial comemorativo do 4º aniversário do 
boletim com um extenso artigo sobre a estação 


espacial Salyut-/. 


- Numero especial sobre o lançamento da vela solar 


Cosmos-1. 


Número especial sobre a primeira missão de um 
vaivém espacial após o desastre do Columbia. 
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Começou o massacre das 
focas bebês no Canadá 


Proteste: Boicote o turismo no Canadá. Boicote os produtos do Canadá. 


Em protesto contra o massacre de 1 milhão de focas bebés (cujas peles são 
muito apreciadas por um certo sector da indústria da moda) entre 2004 e 
2006, no Canadá, com o encorajamento e subsídios do Governo deste país, 
boicote o turismo no Canadá e boicote os produtos do Canadá. Só a pressão 
pública e económica poderão levar o Governo Canadiano a acabar com o 
horrível massacre das focas bebés, actualmente a decorrer neste pais. 


Por favor, passe esta mensagem para todos os seus contactos. Só a 
exposição pública deste massacre poderá acelerar o seu fim. 


Veja em www .peta.org imagens do massacre actualmente decorrente das 
focas bebés no Canadá. 


Animal.org.pt | Contra o massacre das focas bebés 


Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(Danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 
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Lançamentos Orbitais 


Janeiro de 2005 


Em Janeiro de 2005 registaram-se 2 lançamentos orbitais, colocando-se em órbita 3 satélites. Desde 1957 e tendo em conta que 
até 31 de Janeiro foram realizados 4.365 lançamentos orbitais, 270 lançamentos foram registados neste mês, o que corresponde a 
6,186% do total e a uma média de 5,625 lançamentos orbitais por ano neste mês. É no mês de Dezembro onde se verificam mais 
lançamentos orbitais (431 lançamentos que correspondem a 9,874% do total) e o mês de Janeiro é o mês no qual se verificam 
menos lançamentos orbitais. 


O número de lançamentos orbitais tem sempre tendência para diminuir no mês de Janeiro depois de atingir o valor 
máximo mensal em Dezembro. Um possível explicação para este facto pode resultar da localização das principais plataformas de 
lançamento mundiais se localizarem em zonas onde o Inverno seja mais rigoroso em Janeiro o que levará a este resultado. No 
entanto, se tivermos em conta que a Rússia tem uma capacidade de lançamento espacial sobre quaisquer condições atmosféricas, 
esta explicação não servirá por si só para justificar um número tão baixo de lançamento neste mês. 
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12 de Janeiro — Delta-2 7925-9,5 (D311) 


Deep Impact 


O estudo e o conhecimento dos cometas são chaves fundamentais para tentarmos aprofundar o nosso conhecimento sobre a 
evolução do Sistema Solar, do nosso planeta e da nossa espécie. A missão suicida da sonda Deep Impact irá tentar retirar mais 
um pouco do véu que obscurece o nosso conhecimento destas bolas de neve suja ao enviar um dispositivo que ao impactar na 
superfície do cometa Tempel-1 irá expor milhões de anos de história e evolução proporcionando-nos assim uma máquina do 
tempo cósmica que nos permitirá no presente olhar para o passado dando-nos pistas para o futuro da Humanidade. 


Missão e objectivos científicos da sonda Deep Impact 


Ao criar uma cratera na superfície do cometa 9P Tempel-l, os cientistas que acompanham a missão da sonda Deep Impact 
pretendem encontrar pistas para a formação 
do Sistema Solar. Os principais objectivos 
desta missão são: 


e A observação da formação de 
crateras; 


e Medição da profundidade e diâmetro 
da cratera formada pelo impacto; 


e Medição da composição do interior 
da cratera e dos materiais ejectados 
no impacto; 


e Determinar as alterações na emissão 
natural de gases produzida pelo 
impacto. 


Durante milhares de anos os cometas 
foram vistos como maus prenúncios e 
anunciadores de destruição e desgraça para a 
Humanidade. Somente nas últimas centenas 
de anos, e com a invenção de instrumentos de 
observação como os telescópios, os 
astrónomos foram capazes de mostrar que os cometas são na sua essência bolas de gelo e poeira. Porém, a nossa compreensão 
dos cometas está limitada pela nossa (in)capacidade de obtenção de amostras. 





A sonda Deep Impact irá desempenhar um papel dramático e fundamental para a nossa compreensão dos cometas ao 
proporcionar amostras de uma zona localizada muito abaixo da sua superfície. 


Os cometas 


Os cometas são os restos do material que se formou nas regiões mais frias do nosso Sistema Solar. A história da Terra 
foi moldada pelos impactos dos cometas quando a sua superficie era constantemente bombardeada à biliões de anos atrás. 
Teorias apontam o facto de poderem ter sido os cometas a trazer a água e moléculas orgânicas para o nosso planeta. 


A visibilidade dos cometas torna-se possível por duas razões. As poeiras libertadas 
do seu núcleo reflectem a luz solar à medida que estes viajam pelo espaço e por outro lado, 
alguns gases quando estimulados pelo Sol libertam emissões lumimosas fluorescentes. Ao 
longo do tempo um cometa pode-se tornar menos activo ou até adormecido e os cientistas 
desejam saber se os cometas exaustam por completo o gás e gelo nele contido ou se o 
aprisionam no seu interior. 


Perguntas como “Qual é a diferença entre o interior do núcleo de um cometa e a sua 
superficie)”, poderão ser respondidas utilizando a craterização controlada como a que está 
planeada para a missão da Deep Impact. Esta técnica permite vislumbrar o interior do cometa 
libertando assim os seus segredos milenares. 


O cometa 9P/Tempel-l 


O cometa 9P/Tempel-1 foi descoberto a 3 de Abril de 1867 por Ernest Wilhelm Leberecht 
Tempel, Marselha — França, (N. 04 / Dez. / 1821 — F. 16 / Mar. / 1889) enquanto procurava 
visualmente por cometas. Na altura da sua descoberta o cometa era um objecto de magnitude 
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9 e foi descrito por Tempel como tendo um diâmetro aparente de 4 a 5 minutos de arco. Cálculos posteriores revelaram que o 
cometa havia estado situado a 0,71 UA da Terra e a 1,64 UA do Sol. 


O cometa Tempel-1 estava muito bem posicionado em 1867 devido à sua aproximação em relação à Terra (0,568 UA) e 
ao seu periélio (1,562 UA) que ocorreram a 15 de Maio e a 24 de Maio respectivamente. Nos meses após a sua descoberta, foram 
levadas a cabo várias observações sendo detectado pela última vez a 27 de Agosto de 1867 por Julius Schmidt. Nesta fase o 
Tempel-1 encontrava-se a 1,30 UA da Terra e a 1,81 UA do Sol. 


Em Maio de 1867 C. Bruhns, Leipzig, determina um período orbital de 5,74 anos para o Tempel-1, sendo este valor 
recalculado para 5,68 por altura da sua última observação na aparição de 1867. A 4 de Abril de 1873 o cometa é novamente 
observado por E. J. M. Stephan, Marselha, sendo visível até 1 de Julho de 1873. Tendo por base os dados então disponíveis, os 
astrônomos fizeram previsões para o regresso do Tempel-1 em 1879. Raoul Gautier calculou as órbitas definitivas do Tempel-l e 
com as suas previsões, Tempel observou o seu cometa a 25 de Abril de 1879 mantendo-se até 8 de Julho de 1879. 


Em 1881 o Tempel-1 passou a 0,55 UA de Júpiter e devido à interacção gravitacional com este planeta o período orbital 
do cometa foi elevado para 6,5 anos, com o períélio a ser aumentado para 2,1 UA. Devido a estas alterações o Tempel-1 tornou- 
se num objecto menos luminoso sendo perdido e não observado à data da sua previamente calculada nova visita. Em 1898 e em 
1905 foram feitas tentativas para registar fotograficamente o cometa na sua maior aproximação, mas estas não tiveram sucesso. 


Em 1963 B. G. Marsden levou a cabo uma 
investigação para tentar perceber as causas que conduziram á 
perda do Tempel-l, tendo determinado que novas 
aproximações a Júpiter em 1941 (0,41 UA) e em 1953 
(0,77UA) haviam diminuído tanto o seu período orbital como 
o seu periélio para valores inferiores aos que haviam sido 
calculados a quando da sua descoberta. Estas passagens tão 
próximas de Júpiter, colocaram o cometam num estado de 
ressonância com o planeta. Posteriormente Marsden publicou 
as suas previsões para as passagens de 1967 e 1972. 


As características para a passagem de 1967 não eram 
muito favoráveis para as observações, no entanto Elizabeth 
Roemer, do Observatório Catalina, obteve algumas 
fotografias da zona do céu onde o Tempel-l deveria se 
encontrar. As análises iniciais às fotografias obtidas não 
mostravam sinais do cometa, porém inspecções mais 
detalhadas feitas posteriormente mostraram que uma imagem 
Imagem do cometa 9P/Tempel-l obtida de uma obtida a 8 de Junho de 1967 possuía o registo de um objecto 
composição de 12 imagens com exposições de 120 de 18º magnitude muito próximo da posição onde o Tempel-1 
segundos utilizando um filtro fotométrico vermelho para se deveria encontrar. No entanto a imagem de Elizabeth 
realçar a poeira no núcleo e na cabeleira do cometa. Roemer não era uma prova definitiva do regresso do Tempel- 
Imagem: NASA. l. 





Em 1972 os cálculos de Marsden permitiram a 
Elizabeth Roemer e a L. M. Vaughn recuperar o Tempel-l a 11 de Janeiro a partir de observações realizadas desde o 
Observatório de Steward. O cometa foi muito observado e atingindo magnitude 11 em Maio de 1972, sendo observado pela 
última vez a 10 de Julho. Com esta aparição do Tempel-1 ficou provado que a única imagem obtida por Elizabeth Roemer na 
realidade mostrava o cometa Tempel-1. 


Actualmente o 9P/Tempel-l1 tem um período orbital de 5,5 anos e um periélio de 1,5 UA, com uma excentricidade 
orbital de 0,5. A órbita do cometa está situada entre as órbitas de Marte e Júpiter, e tal como aconteceu no passado, estas 
características Irão certamente ser alteradas devido às aproximações ao planeta Júpiter. 


A rotação do cometa 9P/Tempel-1 


Todos os objectos no Sistema Solar possuem uma rotação à medida que percorrem as suas longas órbitas em torno do Sole o 
cometa Tempel-l não é excepção. Na realidade foi determinado que o Tempel-1 possui uma rotação de 1,71 dias após uma 
campanha de observação que mediu as flutuações periódicas no seu brilho. 


O conhecimento das propriedades rotacionais do Tempel-1 é um factor muito importante para a missão da Deep Impact. 
O planeamento da missão depende destas propriedades e a interpretação dos dados que a sonda irá obter também depende das 
características da rotação do Tempel-l. A rotação do cometa deve ser conhecida com uma grande precisão na altura da última 
passagem de Deep Impact pela Terra a caminho do Tempel-1. Se esta precisão não puder ser atingida então o conhecimento do 
estado de rotação não terá muita importância para a missão. O conhecimento do estado de rotação pode ser útil para ajustar o 
tempo de chegada ao cometa para que a maior área iluminada do núcleo esteja virada para o veículo na altura do impacto. Para 
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que tal possa acontecer teremos de possuir uma precisão de alguns segundos no período de rotação de 1,71 dias. Esta precisão é 
possível com a ajuda de um programa internacional de observação utilizando telescópios espalhados pela Terra desde 1999 que 
ajudam a determinar os dados necessários. Na altura do lançamento da Deep Impact a precisão na determinação do período de 
rotação encontrava-se com um intervalo de minutos e na altura era ainda impossível referir que a precisão de segundos necessária 
seria alcançável. Caso esta precisão não seja atingível, o tempo de chegada ao Tempel-1 será determinado utilizando outras 
considerações tais como a possibilidade do veículo comunicar com duas estações simultaneamente durante o encontro com o 
cometa, com o aspecto do local de impacto ser deixado ao acaso. 


Para a precisão da interpretação científica, o período de rotação não é uma consideração primária. O que importa neste 
aspecto é o conhecimento da natureza física do estado de rotação. Utilizando uma analogia com o voo de uma bola de rugby 
(cuja forma não será muito distinta daquela que se espera encontrar para o Tempel-1) poderemos analisar a natureza da rotação 
de um corpo semelhante (as propriedades rotacionais da bola de rugby serão muito semelhantes às propriedades rotacionais do 
cometa). Uma bola de rugby depois de chutada, voa com as suas extremidades rodando em torno de um centro de massa. Este 
tipo de rotação é o estado mais provável para a rotação de um núcleo de um cometa. A Física chama a este estado de “mais baixa 
energia rotacional”. Porém, um passe perfeito num jogo de rugby veremos a bola a rodar rapidamente em torno do seu eixo 
longitudinal num estado de “alta energia rotacional” e que se pensa ser muito improvável para o alvo da Deep Impact. No 
entanto, pode existir um estado de rotação que seja a combinação entre estes dois estados e actualmente tenta-se determinar se 
este será o caso. Caso isto aconteça, então juntamente com o conhecimento da forma precisa do cometa obtida através das 
imagens que serão enviadas pela sonda, podemos utilizar o conhecimento da rotação do corpo para inferir a forma da distribuição 
do material no interior do núcleo do Tempel-l. 


Formação de crateras 


Cratera de impacto 


Uma cratera de impacto é uma depressão criada pela colisão numa superficie (planeta, lua, asteróide, cometa) de uma massa mais 
pequena deslocando-se a alta velocidade. 


Quando um objecto atinge um alvo possui uma determinada quantidade de energia cinética que é proporcional à massa 
do objecto e ao quadrado da sua velocidade. O veículo da Deep Impact que irá atingir o cometa Tempel-1 tem uma massa de 370 
kg e viajará a uma velocidade de 10,2 km/s. Isto significa que a sua energia cinética será de 19 GJ', o que equivale à quantidade 
de energia libertada por uma explosão de 4.800 kg de TNT. 


Quando dois corpos colidem existe uma conservação de energia, isto é a energia não pode ser perdida no impacto, sendo 
transferida. A grande quantidade de energia leva a que: 


e Algum do material do veículo que impacte na superfície e do alvo será derretido ou mesmo vaporizado (o 
veículo é seguramente destruído, mas somente uma pequenissima quantidade de matéria será perdida na 
conversão para energia) devido à tremenda quantidade de calor gerado pelo impacto. 


e Uma grande quantidade da energia e momento serão transferidas para a deslocação do material, parte do qual 
será empurrado para baixo enquanto que o restante será ejectado. 


e Uma onda de choque irá passar pelo veículo de impacto e pelo alvo. 


E na di : : õ Es ; 
e Algumas reacções químicas endotérmicas” poderão ocorrer (se poderem ocorrer rapidamente antes da 
dissipação do calor). 


A formação de uma cratera ocorre em três fases distintas: 


l. Fase de compressão: Nesta fase o impactor cria um pequeno orifício no alvo e uma onda de choque 
começa a percorrer o alvo. Isto acontece quando a energia do impactor é convertida em calor e energia 
cinética no alvo; como a pressão gerada pelo impacto é tão elevada, o material sólido pode actuar 
como um fluído e afastar-se do local de impacto. Existe pouco material ejectado para cima e para o 
exterior da cratera em formação nesta fase, apesar de uma nuvem de vapor gerado pelo impacto 
expandir-se rapidamente sobre a cratera. Esta fase é muito rápida, tendo uma duração na ordem do 
diâmetro do impactor dividido pela sua velocidade de impacto (P/,). Para a Deep Impact, com 1 metro 
de diâmetro, esta fase terá uma duração de 0,0001 s (1 / 10.200). 


2. Fase de escavação: Nesta fase a onda de choque criada na fase de compressão continua a percorrer o 
material. Curiosamente esta onda de choque expande-se a partir de um ponto situado abaixo da 
superfície da zona alvo. Em resultado a onda de choque expande-se para cima e envia algum do 
material para cima e para fora do ponto de impacto. Este material inicialmente forma uma cortina de 


1 . 
GJ — Giga Joules. 

2 Ê nais 
Reacções químicas que requerem energia. 
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vapor quente, material incandescente e detritos. De seguida surge uma cortina de material em forma 
de cone que segue para cima a partir do local de impacto. Algum ou a totalidade deste material 
ejectado no impacto irá cair na área em torno da cratera formando assim um “cobertor” de material. A 
cratera vai aumentando rapidamente nesta fase e o material no bordo da cratera forma dobras criando 
uma borda. Podem surgir também fracturas no solo da cratera a partir do local de impacto. Esta fase é 
mais longa do que a fase anterior, tendo uma duração semelhante à raiz quadrada do diâmetro do 
impactor dividida pela aceleração devido à gravidade do alvo. Para a Deep Impact esta fase terá uma 
duração de 300 s. 


3. Fase de modificação: Durante esta fase alguns detritos resultantes do impacto tenderão a cair pelas 
paredes da cratera. Algum material pode colapsar, formando terraços ao longo das paredes da cratera. 
Em algumas crateras pode ser formado um pico central devido à queda de algum material que foi 
ejectado para cima no impacto. Esta fase tem uma duração semelhante à fase de escavação, apesar da 
cratera poder ser posteriormente modificada pela erosão, impactos posteriores, fluxos de lava ou 
actividade tectóônica ao longo de milhões de anos e dependendo das condições no alvo. Para a Deep 
Impact esta fase não é muito importante devido ao facto da baixa gravidade no cometa que 
provavelmente irá causar uma pequena quantidade de colapsos junto do bordo. Como não haverá uma 
projecção vertical de material como se observa nas grandes crateras, não existirá um pico central. 


Quais as observações da Deep Impact durante a colisão com o Tempel-1? 


A fase de compressão na formação da cratera resultante do impacto da Deep Impact será tão rápida que dificilmente se poderá 
recolher qualquer dado proveniente dessa fase, apesar de que o brilho resultante do impacto poder proporcionar informações 
sobre os materiais à superfície. A maior parte das imagens e análise espectroscópicas irão ocorrer durante a fase de escavação e 
provavelmente no início da fase de modificação. 


O que será observado durante a fase de escavação é ainda tema de debate e é de facto uma das questões que esta missão 
1rá tentar responder. Por outro lado existem algumas certezas, nomeadamente sabemos que impactos a esta velocidade originam 
crateras circulares e que teremos uma determinada quantidade de material que será ejectado. 


O que os cientistas não sabem é o tamanho e tipo de cratera que se formará, existindo três cenários possíveis: 


Il. A formação da cratera pode ser influenciada pela gravidade do núcleo do cometa e neste caso o material 
ejectado espalha-se para cima num ângulo de 45º a 50º em relação à superficie do cometa. A base do cone de 
expansão do material permanece em contacto com a superfície e 75% do material irá cair na superfície do 
cometa formando um cobertor de detritos de grande diâmetro. Neste modelo a cratera pode ter um diâmetro de 
200 metros e uma profundidade de entre 35 metros a 50 metros. 


2. Uma segunda possibilidade aponta para que a força dominante na formação da cratera seja a força do material. 
Neste caso, o cone do material ejectado terá um ângulo maior (60º em relação à superficie) e a base do cone irá 
separar-se da cratera (podendo mesmo separar-se inteiramente do cometa). Uma menor quantidade de material 
(50%) Irá cair na superficie originando assim um cobertor de detritos menor. Neste modelo a cratera será muito 
mais pequena (10 metros ou menos). As previsões para o volume de material ejectado diferem por um factor de 
1000. 


3. A terceira possibilidade aponta para uma alta porosidade do material que constitui o cometa que poderá 
absorver a energia e momento do veículo de impacto nas fases de compressão. Como uma grande quantidade 
de energia é utilizada na compressão, existirá menos energia disponível para a fase de escavação resultando 
assim numa cratera com um diâmetro muito mais pequeno do que é esperado. A cratera será profunda, mas terá 
um cone pequeno. 


O problema na determinação das características da cratera surge devido ao facto da incerteza acerca da constituição do 
cometa. Os cientistas utilizaram diferentes cenários para poderem constituir vários modelos do que poderá acontecer com o 
impacto da Deep Impact na superfície do Tempel-1. No entanto, como é impossível levar a cabo uma simulação perfeita do 
impacto na Terra, não é absolutamente possível saber o que acontecerá. 


O que é que iremos nós aprender com o conhecimento sobre a formação das crateras? Sabendo a forma como se criam 
as crateras no Tempel-1, podemos ter um vislumbre sobre a sua constituição nomeadamente a nível dos materiais. Se a formação 
da cratera obedece a critérios nos quais domina a força gravítica, então surgem indicações relativas à teoria que aponta para um 
núcleo poroso e de material homogéneo com o cometa a formar-se por acreção. Se por outro lado a formação da cratera é 
dominada pelas forças do impacto, então isto sugere que o material que constitui o núcleo é um material processado e que 
resultou num cometa muito mais resistente aos impactos. Poderemos também ter indicações destes dois tipos de formação com 
uma camada exterior mais resistente que envolve um núcleo mais poroso. A observação da formação da cratera e da evolução do 
raio e da velocidade dos detritos ejectados no impacto, pode-nos dar indicações sobre a densidade do material que constitui o 
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núcleo. Como o volume do cometa é um dado conhecido, uma estimativa da sua densidade fornece-nos uma estimativa da sua 
massa. 


A espectroscopia 


Sendo uma técnica científica de medição, a espectroscopia mede a luz que é emitida, absorvida ou dispersa pelos materiais e 
pode ser utilizada para estudar, identificar e quantificar esses mesmos materiais. 


A luz é muito mais do que a 
comprimento de onda (em metros) luz visível que todos vemos no dia-a- 
dia, pois para além do chamado 
“espectro visível” existem os raios 
gama, raios-x, radiação ultravioleta, 
radiação infravermelha, microondas e 
ondas de rádio. 


-4 
10 


Epa Mi n a É assim possível dividir a luz 
a a RR 10 que um determinado material emite, 
ultravioleta inca hertz) micro reflecte ou absorve, e separá-la nos 
| infravermelhos  ONdas seus diversos componentes da mesma 
forma que um prisma pode separar a 
luz branca no espectro de luz visível, 
obtendo-se um espectro contínuo. Algo 
semelhante pode ser obtido na 
totalidade do espectro 
electromagnético utilizando prismas de 
diferentes materiais, ou o que são 
chamadas de redes de difracção. Aos dispositivos que utilizam estes elementos dá-se o nome de espectrômetros. 


Luz Visível 





Quando a luz é reflectida ou absorvida pelos materiais, nem toda a 
luz se comporta da mesma maneira. Somente alguns comprimentos de onda 
são absorvidos, enquanto que outros são reflectidos. Alguns materiais 
emitem luz sem que primeiro sejam atingidos pela luz, com outra fonte de 
energia (calor ou electricidade) a ser utilizada para primeiro excitar o 
material e depois a energia é transformada em luz. Quando separamos a luz 
que acaba de atravessar ou se reflectir de uma amostra obtemos um espectro 
de absorção ou de emissão, ao contrário de um espectro contínuo. 


Um espectro de emissão na luz visível poderia ter o aspecto da 
Figura A. Um espectro como este seria criado quando a um determinado 
material fosse fornecida energia (através de aquecimento, fornecimento de 
energia, radiação com luz, etc.) que fosse mais tarde emitida como energia luminosa. 





Se a luz é separada nos seus 
componentes, podemos então ver o espectro de 
emissão. Neste caso, somente os comprimentos 
de onda da luz emitida surgem no espectro. 


Um espectro de absorção na luz visível 
pode surgir como o espectro da Figura B. Tal 
espectro pode ser criado quando a luz passa 
Figura A — espectro de emissão da luz visível. através de um gás ou de um líquido, ou então 


quando atinge um sólido. Alguns comprimentos 





de onda da luz serão absorvidos pelo material e mais 
tarde emitidos em diferentes direcções. Porém, a maior 
parte dos comprimentos de onda irá passar através de 
um gás ou de um líquido, ou então ser reflectido pelo 
sólido, sem serem absorvidos. Se a luz passa através do 
material ou se é reflectida, é então separada nos seus 
componentes surgindo assim um espectro de absorção. 
Neste caso, os comprimentos de onda da luz absorvida 
pelo material não surge no espectro deixando falhas na 
sua continuidade. 


Figura B — espectro de absorção da luz visível. 
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Qual a utilidade da espectroscopia da missão da Deep Impact? 


Sem dúvida que a obtenção de espectros é uma área muito interessante e que muito ajudou do estudo da Física e da Astronomia. 
No entanto pode-se nesta altura colocar a questão sobre a utilidade desta técnica na missão da Deep Impact? 


Tal como o nosso bilhete de identidade, o espectro de emissão ou absorção de uma substância é uma característica única 
a essa mesma substância. A Deep Impact está equipada com um dispositivo de alta resolução denominado HRI (High Resolution 
Instrument) que contém um espectrómetro de infravermelhos. Isto significa que enquanto que algumas das imagens que a sonda 
captar serão na sua essência fotografias, haverá também informação acerca das quantidades de energia infravermelha que está a 
ser emitida pelos gases que estão a ser libertados durante o impacto. Este dispositivo estará apontado à matéria ejectada à medida 
que a cratera se vai formando, obtendo-se assim dados sobre os materiais do interior do núcleo do cometa. 


Com estes dados obtidos podemos assim analisar e comparar com os espectros conhecidos de diferentes materiais que 
podem ser encontrados nos cometas. Se encontrarmos semelhanças, então será possível fazer uma identificação do material no 
interior do cometa. 


O mesmo aconteceu quando se obteve um espectro de emissão” do cometa Halley como se pode ver na Figura C. Os 
picos no espectro indicam que uma 
maior quantidade de luz com esses 
comprimentos de onda estava a ser 
emitida do que outros comprimentos de 
onda. De notar que algumas 
substâncias estão identificadas com 
estas zonas de emissão no espectro. 


A Deep Impact irá realizar as 
suas observações entre os 1,0 um e os 
4,8 um (logo os dados obtidos irão 
cobrir uma área maior do espectro do 
que a referida na Figura €). 


Uma das questões que a Deep 
Impact deverá responder é a que 
profundidade se encontra a matéria 
primordial do cometa, isto é matéria 
que permaneceu inalterada desde a 
formação do Sistema Solar. Algumas 
teorias apontam para que esta matéria 
se encontra a apenas alguns 
centimetros da superficie do cometa, 
Figura C — espectro de emissão em infravermelhos do cometa Halley (M. Combes enquanto que outras apontam que será 
et al, Icarus, 76 404 1988). necessário penetrar alguns quilómetros 
abaixo da superfície para podermos ver 
essa matéria. Quando o material for ejectado da cratera, o primeiro a ser ejectado será da camada superior do cometa e irá cair a 
uma maior distância da cratera. Na fase mais tardia da formação da cratera o material que é ejectado irá pertencer a zonas mais 
profundas e irá aterrar mais perto da cratera. A Deep Impact irá obter imagens do material à medida que vai sendo ejectado e 
também do manto que se depositará em torno da cratera. Ao comparar os espectros dos diferentes materiais ejectados nas 
diferentes fases da formação da cratera, será possível determinar a espessura da camada exterior do núcleo. 
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Preparando a chegada ao Tempel-1 


O papel dos astrónomos profissionais e amadores nos preparativos para a missão foi importante, pois têm mantido uma 
observação constante do Tempel-1 de forma a proporcionar o maior volume de dados possível. Se a realização de observações 
antes da missão pode parecer um pouco paradoxal, a necessidade de se conhecer o cometa da melhor maneira possível conduziu 
a um melhor desenho dos instrumentos, da missão e da sonda em si. Ao juntar os dados obtidos os cientistas conseguem planear 
com todo o cuidado. As observações levadas a cabo podem ajudar os cientistas que preparam a missão da Deep Impact a 
determinar a quantidade e o tamanho das poeiras que envolvem o cometa, o seu tamanho, e a sua rotação e a forma como esta 
evolui. 


Mesmo após o lançamento da Deep Impact o papel dos astrónomos é fundamental pois os dados por eles obtidos ajudam 
os cientistas a terem a certeza que o comportamento do Tempel-1 não se alterou por qualquer razão. As observações a partir do 
solo são importantes durante e após o impacto, pois irão complementar os dados enviados pela sonda. 


* De M. Combes et al, Icarus, 76 404 1988 via http://deepimpact.jpl.nasa.gov/science/spectroscopy .html] 
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A tecnologia em torno na Deep Impact 


A Ball Aerospace & Technologies Corporation desenvolveu todos os componentes do denominado sistema de voo - Flight 
System (FS), testes, lançamento e suporte da missão. Por sistema de voo entende-se todo o conjunto composto pela sonda 
(veículo de sobrevoo e veículo de impacto) e pelos três instrumentos. O veículo de sobrevoo transporta o High Resolution 
Instrument (HRI) e o Medium Resolution Instrument (MRI, enquanto que o veículo de impacto (denominado Impactor) 
transporta o Impactor Targeting Sensor (ITS). O veículo de impacto deverá separar-se do veículo de sobrevoo 24 horas antes de 
atingir o Tempel-l. o veículo 1rá transmitir imagens através do veículo de sobrevoo para a Terra enquanto se orienta em relação 
ao cometa, impactando na sua superficie enquanto que o outro veículo documenta todo o processo. 


O sistema de voo (Flight System) 


O sistema de voo consiste em dois veículos, cada qual equipado com os seus instrumentos e capacidades para receber e transmitir 
informação. O veículo de sobrevoo transporta os principais instrumentos de observação (HRI e o MRI), enquanto que o veículo 
de impacto transporta somente um instrumento (ITS). O veículo de sobrevoo separa-se do veículo de impacto, recebe a 
informação enviado por este, suporta os instrumentos à medida que observam o veículo de impacto e a cratera resultante, e 
posteriormente transmite esses dados para a Terra. 


Por seu lado, o veículo de impacto orienta-se de forma autónoma para atingir o núcleo do cometa no seu lado iluminado 
pelo Sol. A energia do impacto irá criar uma cratera com uma largura de 100 metros e uma profundidade de 28 metros. 


O sistema de voo tem como principais objectivos: 


e Atingir o núcleo do cometa Tempel-l1 com energia suficiente para criar uma cratera com uma profundidade 
superior a 20 metros; 


e Observar o núcleo do Tempel-1 por um período superior a 10 minutos após o impacto; 

e Obter imagens do impacto no núcleo, desenvolvimento da cratera e o interior da cratera; 
e Obter dados espectroscópios do núcleo e do interior da cratera; 

e Obter, armazenar, formatar e transmitir as imagens e dados de espectroscopia. 

Veículo de sobrevoo 


O veículo de sobrevoo está equipado com um processador 
RADY750 e com um sistema de orientação de alta estabilidade. O 
seu sistema óptico de navegação juntamente com os dados de 
navegação convencional provenientes da Terra, irão facilitar a 
Ap | manobrabilidade do veículo o mais perto possível na rota de 
Solar ot: colisão como cometa Tempel-1 Quando o veículo de impacto for 

| a libertado do veículo de sobrevoo, este irá abrandar lentamente e 
alinhar-se para observar o impacto na superficie, os materiais 
ejectados, o desenvolvimento da cratera e o interior desta à 
medida que for passando a 500 km do cometa. 


cm 
Panel 


O veículo de sobrevoo da Deep Impact tem um peso de 
650 kg e é estabilizado nos seus três eixos espaciais, utilizando 
um painel solar fixo e uma bateria de NiH2 no seu sistema de 
fornecimento de energia. A sua estrutura é à base de alumínio 
com uma estrutura em “favos de mel” que garante uma melhor 
estabilidade física. A temperatura do veículo é controlada com o 
auxílio de cobertores térmicos, radiadores e aquecedores. O seu 
sistema de propulsão utiliza um único sistema de hidrazina que 
proporciona uma alteração de velocidade máxima (AV) de 190 m/s. 





Durante a fase de encontro com o Tempel-l uma antena de alto ganho transmite as imagens para a Terra em tempo 
quase real. O veículo utiliza a banda-X para comunicar com a Terra e a banda-S para comunicar com o veículo de impacto após a 
separação. 


A protecção contra os detritos é uma parte fundamental do desenho do veículo. À medida que a sonda passa através da 
zona interior da cauda do cometa, encontra-se exposta ao perigo de ser atingida por pequenas partículas que a podem danificar ao 
nível do seu sistema de controlo, obtenção de imagens ou comunicações. Para minimizar estes perigos potenciais, o veículo é 
orientado antes de passar através da cauda do cometa de forma a permitir que o seu escudo a proteja. 


Veículo de impacto (Impactor) 
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A 24 horas do impacto no Tempel-l, o veículo de impacto separar-se-á do veículo de sobrevoo. Ao impactar na superficie o 
veículo irá atingi-la com uma 
— Launch Vehicle Adapter energia cinética de 19 GJ que é 
f uma combinação da sua massa 
(370 kg) com a sua velocidade 
na altura do impacto (10,2 
km/s). A orientação do veículo e 
s— Debris a localização do ponto de 
/ in impacto numa área iluminada é 
ddr um dos maiores desafios da 
sutace missão dado que o veículo irá 
viajar a uma grande velocidade 
e deverá atingir uma área que 
terá um diâmetro inferior a 6 km 
a uma distância de 864.000 km 
da Terra. 


Para concretizar esta 
precisão o veículo de impacto 
utiliza um detector estelar de 
alta precisão, o ITS, e 
algoritmos de auto-navegação 
que foram desenhados pelo Jet 
Propulsion Laboratory para a 
missão Deep Space-l. As pequenas alterações de trajectória e o controlo de atitude são conseguidos utilizando um pequeno 
sistema de propulsão a hidrazina. 


Radiator — Ns 


riste ori ra RO e, E oo 





O veículo de impacto é fabricado em cobre e alumínio para minimizar as interferências nas linhas de emissão dos 
espectros que serão utilizadas para analisar o núcleo do Tempel-1. 


Instrumentação 


A instrumentação a bordo da Deep Impact tem dois objectivos principais: guiar o veículo de sobrevoo e o veículo de impacto 
numa trajectória de colisão com o Tempel-l, e obter dados científicos antes, durante e após o impacto. Os instrumentos foram 
desenhados para que os seguintes critérios fossem cumpridos: 


o Observação antes do impacto: observar o cometa e o local de impacto antes do impacto, adquirindo 
informação espectral e espacial; 


o Observação de detritos ejectados: observar os detritos ejectados e determinar o movimento da cortina de 
detritos desde a cratera para a cauda; 


o Dados sobre a evolução da cratera: observar a evolução da cratera e da superfície após o impacto; 


o Dados sobre o material da cratera: observar o material recém exposto através de imagens espectrais com 
maior resolução; 


o Desenho modular: possuir módulos optico-mecânicos com planos focais intercambiáveis. 


Os principais instrumentos do veículo de sobrevoo são o HRI e o MRI. O HRI é um dos maiores instrumentos 
construídos especificamente para as ciências planetárias e é a principal câmara para a missão Deep Impact. Proporciona as 
imagens de maior resolução através de uma combinação de câmaras de luz visível, um espectrómetro de infravermelhos e um 
módulo de resolução espacial. O HRI é óptimo para observar o núcleo do Tempel-1, enquanto que o MRI serve como seu 
substituto funcional, sendo um pouco melhor para as tarefas de navegação nos 10 dias anteriores ao impacto devido ao seu 
grande campo de visão que permite observar mais estrelas em torno do cometa. A diferença entre os dois é o telescópio que 
determina o campo de visão e a resolução de cada um. 


O instrumento ITS no veículo de impacto é quase idêntico ao MRI pois utiliza o mesmo tipo de telescópio, bem como o 
mesmo tipo de CCD que é a Multi Spectral CCD Camera diferindo apenas no conjunto de filtros disponíveis. 


High Resolution Instrument (HRI) 


Desenhado e construído pela Ball Aerospace & Technologies Corporation o High Resolution Instrument é o principal 
instrumento cientifico a bordo do veículo de sobrevoo. O HRI é composto por um telescópio com uma abertura de 30 cm, um 
espectrômetro de infravermelhos e uma câmara multi-espectral. A câmara CCD do HRI irá observar o cometa com uma escala de 
menos de 2 metros por pixel quando o veículo estiver a 700 km de distância. O espectrómetro de infravermelhos irá observar o 
Tempel-1 com uma resolução de 10 metros quando estiver mais próximo do cometa. A câmara irá proporcionar imagens com 
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uma resolução cinco vezes superior às obtidas pelo MRI, sendo ideal para observar o núcleo do cometa. Este instrumento é o 
único dos instrumentos a bordo que possui um módulo de observação especial denominado Spectral Imaging Module (SIM) que 
permite realizar observações a coros, com luz branca e infravermelha. 


O HRI é um instrumento único para os estudos planetários apesar de incorporar tecnologias provenientes da Wide Field 
Camera 3 que foi desenvolvida pela Ball Aerospace & Technologies Corporation para o telescópio espacial Hubble. 


Medium Resolution Instrument (MRI) 


O Medium Resolution Instrument serve como suplente funcional para o HRI e obtém imagens com uma escala de 10 metros por 
pixel no espectro visível a uma distância de 700 km. O instrumento proporciona também um contexto científico, observações do 
material ejectado e orientação do veículo nos comprimentos de onda visíveis. O campo de observação no visível cobre 1,2 vezes 
o diâmetro esperado do núcleo do cometa a quando da maior aproximação com uma resolução de 7 metros por pixel. 


Ao contrário do HRI que é necessário para obtenção de imagens em alta resolução, o campo de visão do MRI permite 
observar todo o núcleo do cometa a partir de diferentes direcções quando o HRI só pode ver uma pequena parte. O seu grande 
campo de visão também lhe permite observar melhor as estrelas e navegar através dos gases e partículas de poeiras que rodeiam 
o núcleo do cometa, especialmente durante os últimos 10 dias de aproximação. O telescópio do MRI é do tipo Cassegram com 
uma abertura de 12 cm e uma distância focal de 2,1 metros. 


Impactor Targeting Sensor (ITS) 


O Impactor Targeting System é a câmara que será utilizava para guiar o veículo de impacto até ao Tempel-1. Na essência, o ITS 
é um duplicado do MRI mas sem o sistema de filtros e será utilizada para navegar o veículo até ao cometa. As imagens obtidas 
pelo ITS antes da sua destruição pelas poeiras à medida que se dirige para o núcleo, terão a melhor resolução até à chegada da 
sonda Rosetta/Phillae ao cometa 67 P/Churyumov-Gerasimenko. Se pensarmos que o sistema óptico da ITS pode sobreviver até 
momentos antes do impacto, a escala da última imagem poderá ser de cerca de 0,5 m/pixel ou mesmo melhor. 


O TTS está colocado no interior do veículo de impacto e durante a aproximação estará alinhado com a direcção do vector 
de velocidade do veículo de forma a proporcionar uma melhor visualização do local de impacto. 


Determinação do local de impacto 


O maior desafio para toda a missão é determinar e atingir o local de impacto no cometa Tempel-1. Viajando a uma velocidade 
relativa de 10 km/s e a uma distância de 864.000 km, o veículo de impacto deve atingir o cometa que tem um diâmetro de 6 km. 
A área de impacto deve estar bem iluminada para permitir que os instrumentos científicos obtenham imagens do impacto e do 
seu resultado. 


O veículo de impacto obtém os dados de navegação ao medir o seu percurso de voo relativo ao fundo estelar e ao núcleo 
do Tempel-1 utilizando medições ópticas com uma precisão superior a 1 urad. O sistema controla o voo com uma precisão de 
Imm/s ao utilizar propulsores de hidrazina. O veículo pode alterar a sua velocidade em 15 m/s, o que proporciona uma 
capacidade para corrigir as pequenas alterações após a separação entre os dois veículos. 


O foguetão Delta-2 7925-9.5 


A missão Deep Impact foi lançada por um foguetão Delta-2 
7925-9.5 na missão D311 (Delta 311). Este for o 309º 
lançamento de um foguetão da série Delta desde 1960, sendo o 
114º Delta 2 a ser utilizado (contando com os dois lançamentos 
das versões Heavy). 


Os Delta são construídos pela Boeing em Huntington 
Beach, Califórnia. As diferentes partes do lançador são 
montadas em Pueblo, Colorado. 


A versão 7925-9.5 é composta por seis partes 
principais: o primeiro estágio que é composto pelos propulsores 
lateras a combustível sólido, o motor principal no corpo 
principal do lançador, o inter-estágio (que faz a ligação física 
entre o primeiro e o segundo estágio), o segundo estágio, o 
terceiro estágio e uma ogiva de 9,5 pés (2,9 metros) de diâmetro 
fabricada em materiais compósitos. 


O Delta 2 7925-9.5 atinge uma altura de 38,90 metros e 
tem um diâmetro de 2,44 metros (sem entrar em conta com os 
propulsores sólidos na base). No lançamento tem um peso de 
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231.900 kg e é capaz de desenvolver uma força de 359.340 kgf. É capaz de colocar uma carga de 5.089 kg numa órbita baixa a 
185 km de altitude ou então 1.818 kg numa trajectória para a órbita geossíncrona. 


Os quatro propulsores laterais (GEM-40) TAS — Thrust Augmented Solids, são fabricados pela Alliant Techsystems e 
cada um pode desenvolver 45.500 kgf no lançamento. 


O primeiro estágio (Delta Thor XLT-C) tem um peso bruto de 13.064 kg e um peso de 1.361 kg sem combustível. Tem 
um comprimento de 26,1 metros e um diâmetro de 2,4 metros. Está equipado com um motor RS-27A que tem um peso de 1.091 
kg, um diâmetro de 1,1 metros e uma altura de 3,8 metros. No vácuo produz uma 
força de 107.500 kgf, tendo um Tes de 302 s e um tempo de queima de 274 ss. 
Consome LOX e querosene altamente refinado (RP-1). O RS-27A é construído pela 
Rocketdyne. 


O segundo estágio do Delta 2 (Delta K) tem um peso bruto de 6.905 kg e 
um peso de 808 kg sem combustível, tendo um comprimento de 5,9 metros e um 
diâmetro de 1,7 metros. No vácuo o seu motor Aerojet AJ10-118K (com um peso de 
98 kg, um diâmetro de 1,7 metros e uma câmara de combustão) produz uma força 
de 4.425 kgf, tendo um Tes 318 s e um tempo de queima de 444 s. Consome N50, e 
Aerozine-50. 


O terceiro estágio, Star-48B, tem um peso bruto de 2.133 kg e um peso de 
123,8 kg sem combustível, tendo um comprimento de 1,83 metros e um diâmetro de 
1,24 metros. O seu motor consome HTPB e produz uma força de 67,17 kN, tendo 
um les 286 s e um tempo de queima de 84 s. 


O Delta-2 pode ser lançado a partir do Cabo Canaveral (Air Force Station), 

plataformas SLC-17A e SLC-17B, e da Base Aérea de Vandenberg, Califórnia, 
(plataforma SLC-2W). Na missão do D302 o Delta-2 7245-9.5 foi lançado a partir 
da plataforma SLC-I7A. O Space Launch Complex-I7 (SLC- E), do Sic 
Canaveral foi construído pela E ] 
Força Aérea dos Estados Unidos 
(USAF) para o desenvolvimento 
do míssil balístico de alcance 
intermédio (IRBM) Thor, tendo a 
construção das plataformas A e B sido iniciada em Abril de 1956. Em 
Setembro desse mesmo ano a Força Aérea ocupou parcialmente a plataforma 
SLC-17B, tendo o primeiro lançamento sido efectuado a 25 de Janeiro de 
1957”. A primeira modificação ao complexo SLC-17 teve lugar em 1960 de 
forma a suportar o lançamento de veículos derivados do Thor. Entre O início 
de 1960 e Dezembro de 1965 foram lançados 35 foguetões Delta a partir do 
complexo. 











As plataformas foram transferidas para a NASA em 1965, pois para a 
USAF já não havia qualquer utilização militar para o complexo. Devido ao 
acidente do Challenger os lançamentos comerciais e militares foram na sua 
totalidade transferidos para os lançadores convencionais e em resultado a 
Boieng criou o lançador Delta-2. A USAF decidiu também transferir o 
lançamento dos seus satélites Navstar, anteriormente destinados a serem 
lançados pelo vaivém, para o novo Delta-2. O complexo SLC-17 foi escolhido 
como local de lançamento do Delta-2 e o complexo regressou novamente à 
responsabilidade da USAF em Outubro de 1988. O complexo teve de sofrer 
obras profundas com a instalação de novas plataformas de serviço, de um 
sistema hidráulico de elevação de cargas e de um sistema de armazenamento e 
fornecimento de hidrogénio líquido. A torre de serviço móvel do complexo teve de ver o seu tamanho aumentado em 3 metros de 
forma a acomodar o novo lançador. O primeiro lançamento do Delta-2 a partir do complexo (plataforma A) teve lugar a 14 de 
Fevereiro de 1989”. 





* O primeiro Thor a ser lançado desde o complexo SLC-17 tinha o número de série 101 e o lançamento resultou num fracasso 
com a explosão do míssil devido a um problema de contaminação do LOX que originou uma falha numa válvula do motor. 

“A plataforma utilizada foi a SLC-17A. O lançamento teve lugar às 1830UTC e o foguetão Delta-2 6925 (D184) colocou em 
órbita o satélite USA-35 / Navstar 2-1 GPS-14 (19802 1989-0134). 
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A última modificação ao complexo finalizou em Outubro de 1997 e serviu para adaptar a plataforma B ao lançador 
Delta-3º. Assim, a plataforma B pode acomodar os lançadores Delta-2 e Delta-3. 


A seguinte tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo pelo Delta-2 7925-9.5. 


Veículo Local Ea 


20-Mar-04 





O Complexo de Lançamentos SLC-17 


Localizado no Cape Canaveral Air Force Station, Florida, o Space Launch Complex 17 foi construído pela USAF para o 
programa de desenvolvimento e pesquisa do IRBM (Intermediate Range Ballistiv Missile) Thor. Constituído por duas 
plataformas 17A e 17B, a sua construção teve início em Abril de 1956. 


A USAF ocupou a plataforma 17B de forma parcial em Setembro de 1956, tendo o primeiro lançamento do míssil Thor 
ocorrido em Janeiro de 1957. A plataforma 17A entrou ao serviço em Abril de 1957 com o seu primeiro lançamento no mês de 
Agosto seguinte. 


No início dos anos 60 a USAF levou a cabo trabalhos de modificação para que o complexo pode-se levar a cabo 
lançamentos de veículos derivados do míssil Thor. Entre Janeiro de 1960 e Dezembro de 1965, foram levadas a cabo 35 missões 
Delta a partir do SLC-17. Entretanto na Primavera de 1965 a USAF havia já transferido as instalações do SLC-17 e outras 
instalações relacionadas com o programa Thor para a NASA, após concluir que as instalações não teriam mais utilização militar. 
Porém, após o desastre com o vaivém espacial OV-099 Challenger a 28 de Janeiro de 1986, os serviços de lançamentos 
comerciais e militares voltaram-se de novo para os foguetões descartáveis. Acompanhando esta tendência, a Boeing desenvolveu 
uma nova geração de foguetões, o Delta-2, para suportar as necessidades crescentes dos militares e dos clientes civis. 


Eventualmente a USAF transferiu todos os seus satélites Navstar GPS que seriam colocados em órbita pelos vaivéns 
espaciais, para os foguetões Delta-2. Os clientes civis também começaram a assinar contratos de lançamento no Delta-2. 


O SLC-17 foi escolhido como o local de lançamento do Delta-2 e a NASA transferiu a responsabilidade deste complexo 
para a USAF em Outubro de 1988. O complexo passou por mais uma fase de modificações para poder ser utilizada pelo foguetão 
Delta-2. As alterações estruturais incluíram a instalação de novas plataformas e de um sistema de elevação hidráulico, bem como 
um sistema de armazenamento e de fornecimento de hidrogénio líquido. Estas modificações fizeram com que a altura da torre 
móvel de serviço do complexo fosse elevada em 3,05 metros de forma a acomodar o novo lançador. 


Em Fevereiro de 1990 dá-se o primeiro lançamento de um foguetão Delta-2 a partir da plataforma 17A. Os trabalhos de 
modificação do complexo continuaram e a primeira missão comercial de um Delta-2 foi lançada da plataforma 17B em Agosto 
de 1989. 


Porém, as alterações ao complexo não se ficariam por aqui pois para satisfazer as necessidades dos seus clientes a 
Boeing desenvolveu o foguetão Delta-3 que possui o dobro da capacidade de carga do Delta-2. Este lançador e o Delta-3 
compartilham a plataforma 17B, com os trabalhos para modificar a plataforma para acomodar o novo lançador a serem 
finalizados em Outubro de 1997. 


Devido ao facto de o centro de controlo no SLC-17 ter sido considerado inadequado para os lançamentos do Delta-3, a 
Força Aérea dos Estados Unidos construiu um novo centro de operações de lançamento e administrativo com uma área de 3.623 
m? denominado 1 Space Launch Squadron Operations Building (1 SLS OB). As novas instalações, finalizadas em Junho de 
1996, estão localizadas a 3,2 km a Sul do SLC-17 e alberga o Launch Control Center (LCC). 


SO primeiro lançamento do Delta-3 teve lugar a 27 de Agosto de 1998 e resultou num fracasso quando o foguetão Delta-3 (D3- 
1) não conseguiu colocar em órbita o satélite Galaxy-10. 
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Lançamento da Deep Impact ou “Vingamos os Dinossauros” 


A sonda Deep Impact chegou ao Cabo Canaveral no dia 19 de Outubro, dando-se assim início aos preparativos finais para o seu 
lançamento que então estava agendado para 30 de Dezembro de 2004. Quando ao Cabo Canaveral vinda das instalações da Ball 
Aerospace & Technologies em Boulder, Colorado, a Deep Impact foi transportada para as instalações da Astrotech Space 
Operations perto do Centro Espacial Kennedy. Aí, a sonda foi removida do seu contentor de transporte e colocada numa 
plataforma de suporte onde foi submetida aos testes FMR (Functional and Mission Readiness). Estes testes envolveram todo o 
sistema de voo do veículo (veículo de sobrevoo, veículo de impacto, instrumentos científicos e subsistemas básicos do veículo) 
com a utilização do software de voo”. 


A montagem do lançador Delta-2 7925-9.5 (D311) na Plataforma B do Space Launch Complex 17 (SLC-17B) teve 
Início a 22 de Novembro com a elevação do primeiro estágio do foguetão e sua colocação na plataforma. Seguiu-se a montagem 
dos nove propulsores laterais de combustível sólido em conjuntos de três a partir do dia 23 de Novembro, com o segundo 
conjunto a ser acoplado a 29 de Novembro” e o 
terceiro conjunto foi instalado a 1 de Dezembro”. O 
segundo estágio foi elevado e colocado sobre o 
primeiro estágio a 3 de Dezembro e a ogiva de 
protecção foi elevada e colocada na torre móvel de 
serviço a 6 de Dezembro. O primeiro teste do lançador 
com o seu sistema eléctrico activado ocorreu a 7 de 
Dezembro. Entretanto havia já sido tomada a decisão 
de adiar o lançamento da Deep Impact para o dia 8 de 
Janeiro de 2005 para permitir mais tempo para que os 
técnicos da NASA pudessem avaliar o software da 
missão º. 


A 30 de Novembro foi levado a cabo a 
denominada Launch Vehicle Readiness Review que na 
sua conclusão determinou a data de 8 de Janeiro de 
2005 para o lançamento da Deep Impact. A 8 de 
Dezembro o painel solar da sonda foi submetido a 
testes de iluminação como parte final dos testes de 
performance levados a cabo nas instalações da 
Ástrotech, enquanto que no dia seguinte se procedeu à 
instalação da antena de alto ganho para as 
comunicações com a Terra. No dia 10 de Dezembro 
procedeu-se à instalação da bateria associada ao painel 
solar que por sua vez foi colocado na posição de 
lançamento no dia 13. Neste dia foi também levado a 
cabo um teste de verificação de existência de fugas e 
uma simulação da contagem decrescente que serviu 
para certificar a equipa de controlo do lançamento. 


O lançamento da Deep Impact seria 
novamente adiado a 14 de Dezembro devido à 
necessidade de se remover e substituir alguns 
componentes do inter-estágio depois de um técnico ter 
descoberto que esses componentes não teriam sido 
submetidos aos critérios de especificação desejados. O 
lançamento seria agendado para as 1847:08UTC do dia 
12 de Janeiro de 2005 com duas oportunidades para o lançamento no dia 13 de Janeiro às 1759:32UTC e às 1839:11UTC!! caso 
o lançamento fosse adiado no dia anterior. 





* Expendable Launch Vehicle Status Report editado a 11 de Outubro de 2004. 
* Expendable Launch Vehicle Status Report editado a 1 de Dezembro de 2004. 


? Expendable Launch Vehicle Status Report editado a 9 de Dezembro de 2004. 
º Expendable Launch Vehicle Status Report editado a 24 de Novembro de 2004. 


4 A diferença de 40 minutos entre as duas oportunidades de lançamento reflectem a necessidade de se introduzir no Delta-2 os 
parâmetros de voo actualizados. 
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O segundo estágio acabou por ser removido a 15 de Dezembro e o adaptador do inter-estágio a 16 de Dezembro. Um 
novo adaptador foi instalado a 17 de Dezembro e o segundo estágio novamente colocado sobre o primeiro estágio a 18 de 
Dezembro. 


O abastecimento da Deep Impact com hidrazina no interior das instalações da Astrotech decorreu entre os dias 19 e 22 
de Dezembro, com os painéis solares a serem colocados na posição de voo a 28 de Dezembro. Neste mesmo dia foi levada a cabo 
a pesagem da sonda. A sua colocação no dispositivo de ligação ao estágio superior do lançador e a sua colocação neste teve lugar 
a 29 e 30 de Dezembro. Entretanto a 28 de Dezembro foi levada a cabo a verificação dos sistemas de orientação e controlo do 
foguetão Delta-2 7925-9.5 (D311), e no dia seguinte teve lugar uma simulação completa dos procedimentos que decorrem 
durante o lançamento. 


No dia 3 de Janeiro de 2005 a sonda Deep Impact foi transportada para o SLC-17B e posteriormente colocada no seu 
foguetão lançador, seguindo-se o FPV (Flight Program Verification) que foi basicamente um teste integrado do lançador com a 
sua carga. A ogiva de protecção foi instalada em torno da Deep Impact no dia 7 de Janeiro e a 10 de Janeiro o segundo estágio do 
lançador Delta-2 foi abastecido com os seus propolentes hipergólicos (hidrazina e tetróxido de nitrogênio). 


A retracção da torre móvel de serviço que proporcionou a montagem do lançador e o acesso aos vários pontos do 
veículo teve início às 1115UTC do dia 12 de Janeiro e foi finalizada pelas 1141UTC. 





A contagem decrescente final teve início às 1547UTC (T-150m) e às 1557UTC começavam os trabalhos de 
pressurização para dar início ao abastecimento do lançador que teve início às 1612UTC com a introdução de RP-1 (querosene 
altamente refinado) nos tanques do Delta-2. O querosene é introduzido no lançador através de um sistema de condutas que leva o 
propolente desde um tanque de armazenamento existente nas imediações da plataforma SLC-17B e que entra no veículo pela sua 
base. O RP-1 é consumido juntamente com o oxigénio líquido pelo motor RS-27A nos minutos iniciais do voo. Tendo em conta 
os parâmetros de voo para a missão D311, os técnicos calcularam que seriam necessários 37.948,41 litros de RP-1 para o voo. O 
abastecimento de RP-1 é levado a cabo em duas fases: a fase inicial é uma fase de enchimento rápido que é concluída quando é 
atingida 98% da capacidade do tanque do lançador, passando-se assim para uma segunda fase de enchimento lento até atingir a 
capacidade total do tanque. O abastecimento de RP-1 foi finalizado às 1632UTC. 


Pelas 1657UTC era dada luz verde para o início das operações de abastecimento de oxigénio líquido (LOX) que se 
iniciou às 1703UTC. A medida que se procedia ao abastecimento de LOX, formava-se uma fina camada de gelo em torno do 
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primeiro estágio do foguetão lançador Delta-2 devido à extremamente baixa temperatura do líquido que atinge os -183ºC. O 
abastecimento de LOX foi finalizado às 1730UTC. 


Às 1738UTC terminava a activação do computador de orientação RIFCA (Redundant Inertial Flight Control Assembly) 
e a pressurização dos tanques de propolente do segundo estágio. Às 1748UTC, e enquanto continuavam as preocupações 
relativas às condições atmosféricas que ameaçavam adiar o lançamento, a equipa de controlo dava início aos testes de mobilidade 
das tubeiras dos motores do primeiro e do segundo estágio do Delta-2. Estes testes de mobilidade, que incluíram também testes 
de mobilidade dos motores vernier, mostram a capacidade do veículo se orientar em voo. Os testes com os motores do segundo 
estágio foram finalizados às 1751IUTC enquanto que os testes com os motores do segundo estágio foram finalizados às 
1754UTC. 


Às 1757UTC (T-20m) a contagem decrescente entrava numa paragem que permitia aos técnicos que controlavam os 
preparativos do lançador retomar alguma actividade em atraso ou resolver qualquer problema que entretanto tivesse surgido no 
decorrer da contagem decrescente. As 1804UTC tiveram lugar os testes que verificaram a capacidade do Range Safety de enviar 
os comandos que destruiriam o lançador caso surgisse algum problema nos primeiros minutos de voo. A contagem decrescente 
foi retomada às 1817UTC (T-20m) enquanto que era anunciado que os ventos a grande altitude, que constituíam a maior 
preocupação a nível meteorológico para o lançamento, estavam mais fracos. 


Os sistemas de ventilação do tanque de propolente do 
primeiro estágio começaram a ser encerrados às 1829UTC e às 
1833UTC (T-4m) a contagem decrescente entrava na sua última 
paragem sendo retomada às 1843:08UTC (T-4m). Ás 
1843:23UTC (T-3m 45s) os sistemas internos do lançador 
começaram a utilizar as suas baterias para o fornecimento de 
energia e às 1844:08UTC (T-3m) os dispositivos de segurança do 
terceiro estágio foram activados. Entretanto a sonda Deep Impact 
também começava a utilizar as suas baterias internas para o 
fornecimento de energia e às 1844:38UTC (T-2m 30s) era 
anunciado que a sonda estava pronta para o lançamento. Pelas 
1845:08UTC (T-2m) eram encerrados os sistemas de ventilação 
do LOX do primeiro estágio para que o tanque pudesse ser 
pressurizado para o lançamento. Os observadores puderam então 
avistar várias baforadas de vapor branco a serem expelidas pelo 
Delta-2 à medida que a pressão no interior se estabilizava. O nível 
de LOX atingia os 100% às 1845:23UTC (T-Im 45s) e às 
1845:53UTC (T-Im 15s) o Estern Range dava a sua aprovação 
final para o lançamento. O Eastern Range é controlado pela força 
aérea e proporciona serviços de detecção, comunicações e 
segurança para todos os lançamentos realizados a partir da costa 
leste dos Estados Unidos. 


Às 1846:08UTC (T-Im) a bomba hidráulica do segundo 
estágio do Delta-2 começava a utilizar a sua fonte de energia 
interna após se verificarem como aceitáveis os seus níveis de 
pressurização. Ás 1846:23UTC (T-45s) dava-se início à sequência 
de lançamento e pelas 1846:38UTC (T-30s) era indicado que os 
sistemas hidráulicos e electrónicos do lançador estavam prontos 
para o voo. A T-lls (1846:57UTC) os propulsores laterais de 
combustível sólido eram armados e a T-2s (1847:06UTC) dava-se 
a ignição do motor principal do Delta-2. A ignição dos 
propulsores laterais de combustível sólido tinha lugar às 1847:08UTC (T=0s) e o veículo abandonava rapidamente a plataforma 
de lançamento SLC-17B. 





Após abandonar a plataforma de lançamento o Delta-2 iniciou uma manobra de translação que o colocou numa 
trajectória em direcção a Este sobre o Oceano Atlântico. Pelas 1847:38UTC (T+30s) os seis propulsores laterais de combustível 
sólido que entraram em ignição na plataforma SLC-17B atingiram a sua potência máxima, terminando a sua queima às 
1848:38UTC (T+Im 20s) entrando em funcionamento os restantes três propulsores. Entretanto às 1848:08UTC (T+Im) o 
lançador passava a zona MaxQ (de máxima pressão dinâmica sobre o veículo) a uma altitude de 5,56 km e a uma distância de 
24,08 km do Cabo Canaveral. 


Às 1848:58UTC (T+Im 50s) o lançador atingia uma altitude de 35,19 km, a uma velocidade de 6.437,20 km/h e a uma 
distância de 83,35 km do Cabo Canaveral. O final da queima e separação dos três restantes propulsores laterais de combustível 
sólido tinha lugar às 1849:28UTC (T+2m 20s). 
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O final da queima do primeiro estágio (MECO — Main Engine Cut-Off) teve lugar às 1851:42UTC (T+4m 34s). Os 
motores vernier do primeiro estágio continuaram a funcionar por mais alguns segundos antes da separação entre os dois estágios. 
O motor do segundo estágio entrou em ignição às 1851:5S1UTC (T+4m 43s) iniciando assim a primeira de duas queimas para 


colocar a Deep Impact numa órbita preliminar em torno da Terra. A separação da ogiva de protecção do lançador teve lugar às 
1852:08UTC (T+5m). 


A primeira queima do segundo estágio terminou a T+9m 
46s (1856:54UTC). Esta queima acabou por ser ligeiramente mais 
longa do que estava previsto para compensar ligeiramente o 
primeiro estágio. No final da primeira queima foi atingida uma 
órbita preliminar com um apogeu a 167,22 km de altitude, um 
perigeu a 166.61 km de altitude e uma inclinação orbital de 
29,735º em relação ao equador terrestre. O conjunto permaneceu 
nesta órbita até às 1911:35UTC (T+24m 27s), altura em que se 
miciou a segunda ignição do segundo estágio. Esta queima 
terminou às 1913:33UTC (T+26m 25s). Seguidamente, pequenos 
motores instalados no segundo estágio entraram em ignição para 
introduzir uma rotação em torno do eixo longitudinal para 
estabilizar a Deep Impact e terceiro estágio antes da sua separação 
do segundo estágio que veio a acontecer às 1914:58UTC (T+27m 
50s). 


A ignição do terceiro estágio Star-48B teve lugar às 
1915:08UTC (T+28m Os) e terminou às 1916:38UTC (T+29m 
30s). A separação entre a Deep Impact e o estágio Star-48B teve 
lugar às 1921:44UTC (T+34m 36s). Os primeiros sinais da Deep 
Impact foram recebidos por uma estação da rede DSN (Deep 
Space Network) localizada em Canberra, Austrália, e indicaram 
que a sonda se encontrava em perfeitas condições. Devido a 
problemas de configuração com a rede DSN da estação de 
Camberra, os técnicos da NASA tiveram de esperar até às 
2050UTC para confirmar, através dos dados recebidos pela rede 
DSN em Madrid, Espanha, que os painéis solares da Deep Impact 
se haviam aberto. No entanto, os técnicos recebiam também 
informações de que a sonda havia sido colocada automaticamente 
em modo de segurança quando um limite de temperatura no seu 
sistema de propulsão foi ultrapassado em alguns graus. 





Após entrar em órbita terrestre a sonda Deep Impact recebeu a Designação Internacional 2005-0014 e o número de 
catálogo orbital 28517. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos 
Catalogados”. 
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20 de Janeiro — 11K65M Kosmos-3M 


Cosmos 2414, Universitetskiy (Tatiana) 


O primeiro lançamento orbital russo em 2005 teve lugar a 20 de Janeiro a partir do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk, situado na 
região de Arkangelsk, no Norte da Rússia. Em Orbita foram colocados dois satélites: o Cosmos 2414, um satélite de navegação 
militar, e o Universitetskiy, um satélite educacional construído pela Universidade Lomonosov Estatal de Moscovo. 


O foguetão 11K65M Kosmos-3M 


Este foi o 618º lançamento com sucesso para um veículo da família dos lançadores Kosmos (não confundir com a série de 
satélites Cosmos) que remontam a 1961, sendo o 433º lançamento de um 11K65M Kosmos-3M e o 414º lançamento com 
sucesso o que leva a que a taxa de sucesso para este tipo de lançadores seja de 95,61%. Os 11K65M Kosmos-3M são construídos 
pela Associação de Produção Polyot (PO-Polyot), sendo originalmente desenhados pelo Bureau de Desenho de Yangel (agora 
Bureau de Desenho Yuzhnoye) e pela Associação de Produção Científica Prikladnoi Mekhaniki (Mecânica Aplicada). 


O primeiro foguetão da família Kosmos foi lançado a 27 de Outubro de 1961. Nesse dia um foguetão Kosmos 6381 
Cosmos 2I tinha como missão colocar em órbita o satélite DS-1 n.º 1 mas no entanto o lançamento fracassou. O primeiro 
lançamento com sucesso deu-se a 16 de Março de 1962, com a colocação em órbita do satélite Cosmos 1 (00266 1962-0084) 
desde o silo Mayak-2 no Cosmódromo GTsP-4 Kapustin Yar, por um foguetão Kosmos 6381 Kosmos 21 (n.º 6LK). O primeiro 
lançamento de um 11K65M Kosmos-3M teve lugar a 15 de Maio de 1967 com a colocação em órbita do satélite Cosmos 158 
Tsyklon GVM (02801 1967-045A) a partir do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk (LC132). 


O 11K65M Kosmos-3M é um lançador a dois estágios que é também designado C-1 Skean, SL-8 e SS-5 (no qual é 
baseado). Tendo um peso total de 107.500 kg, é capaz de desenvolver uma força de 150.696 kgf no lançamento, colocando em 
órbita uma carga de 1.400 kg (órbita baixa a 400 km de altitude) ou 700 kg (órbita a 1.600 km de altitude). 


O primeiro estágio (designado Skean, SS-5, R-14, 8K65, 65 ou 11K65) tem um peso bruto de 87.100 kg, pesando 5.300 
kg sem combustível. No vácuo do seu motor RD-216 desenvolve uma força de 177.433 kgf, tendo um Tes de 292s e um Tq de 
130s. Este estágio tem um comprimento de 19,3 metros e um diâmetro de 2,4 metros. O seu motor RD-216 (também designado 
11D614) tem um peso de 1.350 kg, um diâmetro de 2,3 metros e um comprimento de 2,2 metros. O motor tem quatro câmaras de 
combustão e consome Ácido Nítrico e UDMH. O RD-216 é fabricado a partir de dois motores RD-215. 


2002-026 26-Nov-01 GIK-1 Plesetsk LC133 Cosmos 2389 (27436 2002-0264) 


Cosmos 2390 (27464 2002-0364 
2002-054 | 28-Nov-02 GIK-1 Plesetsk LC132/1 Mozhayets (27560 2002-054B) 
Rubin-3-DSI (27561 2002-0540) 


Ea 023 4-Jun-03 GIK-1 Plesetsk LC132/1 Cosmos 2398 (27819 2003-0234) 


Cosmos 2400 (27864 2003-0374) 
2003087 037 19-Ago-03 GIK-1 Plesetsk LC1321 Cosmos 2401 (27865 2003-037B) 


Mozhayets-4 (27939 2003-0424) 
Rubin 4-DSI (27940 2003-042B) 
NigeriaSat-1 (27941 2003-042C) 
2003-042 27-Set-03 GIK-1 Plesetsk LC1321 BNSCSat-1 (27942 2003-042D) 
BilSat-1 (27943 2003-042E) 
Larets (27944 2003-042F) 
STSat-1 (27945 2003-0426) 


2004-028 22-Jul-04 GIK-1 Plesetsk LC132/1 Cosmos 2407 (28380 2004-0284) 
Cosmos 2408 (28419 2004-0374) 
2004037 037 23-Set-04 GIK-1 Plesetsk LC132/1 Cosmos 2409 (28420 2004-037B) 
Cosmos 2414 (28521 2005-0024) 
2005-002 20-Jan-05 GIK-1 Plesetsk LC132/1 Universitetskiy (28523 2005-0020) 





O segundo estágio (designado S3) tem um peso bruto de 20.135 kg, pesando 1.435 kg sem combustível. No vácuo do 
seu motor 11D94 desenvolve uma força de 16.000 kgf, tendo um Tes de 303s e um Tq de 375s. Este estágio tem um comprimento 
de 6,0 metros e um diâmetro de 2,4 metros. O seu motor tem um peso de 185 kg, um diâmetro de 1,9 metros e um comprimento 
de 1,8 metros. O motor tem 1 câmara de pré-combustão e 4 câmaras de combustão e consome Ácido Nítrico e UDMH. 
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Os satélites de navegação 11F627 (Parus/Tsyklon B) 
Fabricados pela empresa Reshetnev, os satélites 11F627 Parus (também 
conhecidos como Tsyklon-B) são satélites de navegação militar colocados 
em órbitas médias em torno da Terra. Os Tsyklon-B são os sucessores 
operacionais dos satélites Tsyklon. Os voos de ensaio começaram em 1974 
e o sistema foi aceite para serviço militar em 1976. 


O desenvolvimento destes satélites foi dificultado devido a 
problemas no desenvolvimento do software de voo que era incapaz de 
atingir os níveis de precisão requeridos para o sistema. O sistema 
operacional dos satélites 11F627 Parus proporciona informação de 
navegação para a marinha russa e para os submarinos que transportam 
mísseis balísticos intercontinentais. 


Os satélites Parus são baseados no modelo KAUR-1 que consiste 
num cilindro com um diâmetro pouco superior a 2 metros. Está equipado 
com painéis solares que cobrem todo o veículo e radiadores do sistema de 
regulação de temperatura colocado no exterior. A orientação do satélite é 
levada a cabo através de um mastro que origina um gradiente de gravidade 
(sistema passivo). O compartimento interior do satélite é hermeticamente 
selado e possui o equipamento montado em zonas cruciformes, com as 
baterias químicas a protegerem o equipamento de rádio e de orientação 
colocados no centro do satélite. 





Os satélites Parus são colocados em órbitas típicas com apogeus a uma altitude média de 1.000 km e perigeus a uma 
altitude média de 960 km, com inclinações da ordem dos 83º. 


Nome Desig. Int. | NORAD é Veículo Lançador Local Lançamento 
Lançamento 


Cosmos 2341 
Cosmos 2346 24953 
Cosmos 2361 


Cosmos 2389 
Cosmos 2398 
Cosmos 2407 28380 
Cosmos 2414 


Cosmos 2366 | 1999-0454 | 25892 26-Ago-99 11K65M Kosmos-3M GIK-1 Plesetsk, LC132/1 





O satélite Universitetskiy (Tatyana) 


| 


O satélite Universitetskiy (na imagem ao lado durante a fase de 
preparação no Cosmódromo GIK-1 Plesetsk) foi construído por 
cientistas, professores e alunos da Universidade Lomonosov Estatal de 
Moscovo, servindo para comemorar o 250º aniversário desta instituição 
de ensino estabelecida a 25 de Janeiro de 1755 pela Imperatriz Elisabete 
da Rússia e que foi o grande projecto do cientista russo Mikhail 
Lomonosov. O satélite também é conhecido pela designação 
“Universitetskiy — Tatyana” em honra da mártir Tatyana cujo dia se 
comemora a 25 de Janeiro. Por outro lado, existe uma tradição espacial 
russa associada ao nome de Tatyana e que lembra que antes do 
lançamento da cápsula Vostok-1 transportando Yuri Gagarin a 12 de 
Abril de 1961, um técnico terá escrito o nome da sua esposa, Tatyana, na 
fuselagem gelada do foguetão lançador. Esta tradição manteve-se desde 
então e o nome Tatyana é inscrito nos foguetões antes do lançamento de importantes missões espaciais tripuladas. O satélite 
Universitetskiy faz parte do projecto MGU-250 (Moskovskiy Gosudarstvenniy Universitet). 
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A ogiva de protecção utilizada neste lançamento é bem distinta das ogivas de 
protecção habitualmente utilizadas no 11K65M Kosmos-3M. Estas ogivas serão 
posteriormente utilizadas nos lançamentos dos satélites alemães SAR-Lupe. Na 


imagem direita é visível a diferença entre as ogivas habituais (ogiva vermelha) e a 
nova ogiva (ogiva azul) colocadas em dois 11K65M Kosmos-3M no Cosmódromo 
GIK-1 Plesetsk. Imagem: Arquivo fotográfico do autor. 
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O Universitetskiy, com um 
peso de 30 kg e uma vida útil de 3 
anos, transporta equipamento 
moderno que será utilizado em áreas 
tão distintas como a Geologia e 
Agricultura, além de outros ramos da 
ciência e da economia nacional 
russa. O equipamento científico foi 
totalmente construído na 
Universidade Lomonosov Estatal de 
Moscovo, enquanto que o módulo do 
satélite foi elaborado pela empresa 
KB Polyot, com sede em Omsk. 
Entre o equipamento científico 
transportado a bordo do 
Universitetskiy encontra-se 
detectores de radiação ultravioleta e 
instrumentos de estudo das partículas 
de alta energia. O Universitetskiy Irá 
estudar o fundo de radiação 
ultravioleta da atmosfera nocturna e 
as luzes polares, além do espaço 
geomagnético terrestre e a 
resistência às radiações por parte dos 
instrumentos a bordo. Os 
instrumentos irão também permitir a 
medição dos fluxos de partículas 
carregadas próximas da Terra numa 
banda de medições extremamente 
larga (entre as dezenas até aos 
milhões de electrões-volt) que cobre 
as energias das partículas que se 
encontram nas cinturas de radiação 
terrestres e as partículas geradas pelo 
Sol. 


O Universitetskiy tem 
também um objectivo educacional 
que pretende facilitar o acesso da 
informação obtida a um maior 
número de pessoas. O veículo inclui 
a demonstração de desenvolvimentos 
na área da Física levados a cabo no 
espaço terrestre e tendo como base 
os dados enviados. 
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Lançamento 


O lançamento do foguetão 11K65M Kosmos-3M desde o complexo LC132/1 do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk, teve lugar às 
0300UTC do dia 25 de Janeiro. 





Uma característica especial que distinguiu este lançador dos anteriormente 
utilizados foi a sua ogiva de protecção. Fabricada para proteger os satélites alemães 
SAR-Lupe, este lançamento serviu também para verificar a performance do 11K65M 
Kosmos-3M durante a fase inicial do voo. A ogiva de protecção é bastante distinta de 
uma ogiva de protecção normal e a sua forma deve-se ao grande tamanho do radar de 
abertura sintética que será utilizada nos SAR-Lupe. O primeiro satélite desta série, o 
SAR-Lupe 1, deverá ser colocado em órbita em Dezembro de 2005. 


Os dois satélites separaram-se do último estágio do lançador às 0402UTC 
ficando colocados numa órbita ligeiramente mais baixa do que é habitual para os 
satélites de navegação como o Cosmos 2414, sendo o resultado da utilização da ogiva 
de protecção diferente do habitual. 


O satélite Cosmos 2414 ficou colocado numa órbita com um apogeu a 967 km 
de altitude, um perigeu a 910 km de altitude, uma inclinação orbital de 82,95º em 
relação ao equador terrestre e um período orbital de 103,80 minutos. Por seu lado, o 
satélite Universtitetskiy ficou colocado numa órbita com um apogeu a 967 km de 
altitude, um perigeu a 912 km de altitude, uma inclinação orbital de 82,95º e um 
período orbital de 103,83 minutos. 


Após entrar em órbita terrestre o satélite Cosmos 2414 recebeu a Designação 
Internacional 2005-002A e o número de catálogo orbital 28521, enquanto que o satélite 


Universitetskiy recebeu a Designação Internacional 2005-002C e o número de catálogo orbital 28523. Para as restantes 
designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 


Este foi o 4.365º lançamento orbital desde Outubro de 1957, sendo o 2.726º lançamento orbital da Rússia e o 1.493º 
lançamento orbital a ser levado a cabo desde o Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. 
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Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo nos meses de Dezembro de 2004 e Janeiro de 2005. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro números que indica 
respectivamente o apogeu orbital (km), o perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados são fornecidos pelo Orbital Information Group 
(OIG) da National Aeronautics and Space Administration. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do boletim Em Orbita. 


Data UTC Des. Int. NORAD Designação Lançador Local Peso (kg) 
17 Dezembro 1207 2004-0484 28472 AMC-16 (GE-16)Atlas-5/521 (AV-005) Cabo Canaveral AFS, SLC-41 4.200 
18 Dezembro | 1626:12 2004-049A 28492 Helios-2A Ariane-56+ (V165/L520) CSG Kourou, ELA-3 5.700 
2004-049B 28493 Nanosat-01 50 
2004-049C 28494  Essaim-l 120 
2004-049D 28495  Essaim-4 120 
2004-049E 28496  Essaim-2 120 
2004-049F 28497  Essaim-3 120 
2004-0496 28498  Parasol 125 
21 Dezembro 2150 2004-0504 28500 DemoSat Delta-4 Heavy/4050H (D310) Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 5.993 
3CSat-1 “Sparkie” 15 
3CSat-2 “Ralphie” js 
23 Dezembro  2219:34 2004-0514 28503 Progress M-51 (ISS-16P) 11A511U Soyuz-U (092) GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LC1 PU-5) 7.250 
24 Dezembro 1120  2004-052A 28505 Sich-IM (Okean-Ol N9) 11K68 Tsyklon-3 (711) GIK-1 Plesetsk, LC32/2 2.070 
28507  KS5SMF2 60 
26 Dezembro | 1349:27 2004-053A 28508 Cosmos 2411 8K82K Proton-K DM-2 (410-09/104L) GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 1.415 
2004-053B 28509 Cosmos 2412 1.415 
2004-053C 28510 Cosmos 2413 
12 Janeiro 1847:48 2005-001A 28517 | Deep Impact Delta-2 7925-9.5 (D311) Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 650 
Impactor 370 
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20 Janeiro 0300:00 2005-002A 28521 Cosmos 2414 11K65M Kosmos-3M (411) GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


2005-002C 28523 Universitetskiy (Tatiana) 


Outros Objectos Catalogados 


Data Lançamento Des. Int. NORAD Designação Lançador Local 

24 Setembro 2004-038C 28501 (Destroço) Cosmos 2410 11A511U Soyuz-U GIK-1 Plesetsk, LC16/1 

24 Setembro 2004-038C 28501 (Destroço) Cosmos 2410 11A511U Soyuz-U GIK-1 Plesetsk, LC16/1 

04 Junho 2003-023€C 28516 (Destroço) 11K65M Kosmos-3M GIK-1 Plesetsk, LC132/1 

12 Janeiro 2005-001B 28518 Star-48B (D311) Delta-2 7925-9.5 (D311) Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 
12 Janeiro 2005-0010 28519 Delta-K (D311) Delta-2 7925-9.5 (D311) Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 
26 Fevereiro 1987-022F 28520 AKM GOES-7 Delta-3914 (D179) Cabo Canaveral AFS, LC-17A 
20 Janeiro 2005-002B 28522 S3(411) 11K65M Kosmos-3M (411) GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


Regressos / Reentradas 


820 


30 


A primeira tabela indica alguns satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram nas passadas semanas. A segunda tabela indica os veículos ou satélites mais importantes que deverão 


reentrar na atmosfera nas próximas semanas. Estas informações são gentilmente cedidas pelo OIG da NASA, Alan Pickup e Harro Zimmer. 


Ree: reentrou na atmosfera terrestre; Reg: regressou após a missão; Ino: inoperacional; Ope: Operacional. 


Data Status Des. Int. NORAD Designação Lançador Data Lanç. Local Lançamento 

25 Dez. Ree. 1999-053C 27407 (Destroço) FUSE Delta-2 7320-10C (D271) 24 Junho Cabo Canaveral AFS, LC-17A 
01 Jan. Ree. 2004-045B 28475 Delta-K (D308) Delta-2 7925-9.5 (D308) 06 Novembro Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 
01 Jan. Ree. 1987-079AF 27922 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 (339-02) 16 Setembro NHP-5 Baikonur, LC200 PU-40 
07 Jan. Ree. 1988-085CP 28276 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 (349-02) 16 Setembro NHP-5 Baikonur, LC200 PU-39 
08 Jan. Ree. 1992-070F 22535 (Destroço) Iris OV-102 Columbia STS-5222 Outubro KSC, LC39B/MLP3 

09 Jan. Ree. 2004-038A 28396 Cosmos 2410 11A511U Soyuz-U 24 Setembro GIK-1 Plesetsk, LC16/1 

10 Jan. Ree. 2001-049C0Q 27144 (Destroço) PSLV-C3 22 Outubro Sriharikota Isl. 

1 Jan. Ree. 2004-038€ 28501 (Destroço) Cosmos 2410 1H A511U Soyuz-U 24 Setembro GIK-1 Plesetsk, LC16/1 

1 Jan. Ree. 2004-038D 28502 (Destroço) Cosmos 2410 1H A511U Soyuz-U 24 Setembro GIK-1 Plesetsk, LC16/1 

13 Jan. Ree. 2000-071C 26607 PAM-D (D281) Delta-2 7925-9,5 (D281) 10 Novembro | Cabo Canaveral AFS, SLC-17A 
17 Jan. Ree. 2001-049NT 27656 (Destroço) PSLV-C3 22 Outubro Sriharikota Isl. 

23 Jan. Ree. 1970-091AM 05083 (Destroço) Cosmos 375 11K69 Tsyklon-2 30 Outubro NIIP-5 Baikonur, LC90 

23 Jan. Ree. 2003-023€C 28516 (Destroço) Cosmos 2398 11K65M Kosmos-3M 04 Junho GIK-1 Plesetsk, LC132/1 

24 Jan. Ree. 2003-0536 28093 Motor Auxiliar (407-02) 8K82K Proton-K DM-2M (407-02/12L) 24 Novembro | GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
25 Jan. Ree. 1998-067AD 28412 (Desperdício) ISS da ada aids 

26 Jan. Ree. 1968-116B 05978  Bumer-2 (536/D63) Thor Delta-M (536/D63) 19 Dezembro Cabo Canaveral, LCI7A 

28 Jan. Ree. 1996-025A 23853 Cosmos 2332 11K65M Kosmos-3M 24 Abril GIK-1 Plesetsk, LC132/1 

31 Jan. Ree. 1968-097CL 05417 (Destroço) Cosmos 252 11K69 Tsyklon-2A 01 Novembro | NIIP-5 Baikonur, LC90 
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Quadro dos lançamentos orbitais previstos para Abril de 2005 


Data Lançador Carga 

1 Abril* Minotaur XSs-11 

12 Abril* CZ-3B Chang Zheng-3B Apstar-6 

15 Abril* 11A511FG Soyuz-FG (014) Soyuz TMA-6 (ISS-10S) 
15 Abnil* L-1011 Stargazar Pegasus-XL DART 

26 Abril 11K77 Zent-3SL DM-SL (SL-15) Spaceway-l 

26 Abril Titan-405B (B-30) NROL-16 


Local 

Vandenberg AFB, SLC-8 

Xichang, LC2 

GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LC1 PU-5) 
Vandenberg AFB 

Oc. Pacífico, Odyssey 

C.CAF.S., SLC-40 


* Lançamentos já levados a cabo a quando da edição deste número do Em Órbita. 
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Próximos Lançamentos Tripulados 





Data: 15 de Abril de 2005 Veículo/Missão: Soyuz TMA-6 / ISS-10S *Eneide” 

Veículo lançador: 11A511FG Soyuz-FG (014) 

Local lançamento: GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LCI PU-5) 

Tripulação: S. Krikalev (6); J. Philhps (2); R. Vittori (2) /M. Tyurin; D. Tam; R. Thirsk 

A missão Soyuz TMA-6 (ISS-10S) irá transportar os membros da Expedição 11 (Krikalev e Philhps), levando a cabo a missão 


conjunta europeia Eneide (Vittori). Krikalev e Phillips irão receber a bordo a primeira tripulação de um vaivém espacial após o 
desastre com o vaivém OV-102 Columbia. 





Data: 22 de Maio 2005 (janela de lançamento disponível até 3 de Junho de 2005) 

Missão: STS-114/ISS-LF-1 (MPLM Raffaello) 

Veículo Lançador: OV-103 Discovery (31) 

Local lançamento: KSC, LC-39B Duração: 12 dias 

Tripulação: E. Collins (4); J. Kelly (1); S. Noguchi (1); S. Robinson (3); A. Thomas (4); W. Lawrence (3); C. Camarda (1) 

Esta será basicamente uma missão de teste, sendo o primeiro voo de um vaivém espacial após o desastre do vaivém OV-102 
Columbia. Sendo também um voo logístico irá transportar diversos materiais, equipamentos e mantimentos para a ISS utilizando 


o módulo Raffaello. Durante a missão serão levadas a cabo actividades extraveículares para remover e substituir alguns CMG 
(Control Moment Gyroscope). Será também colocada a plataforma externa ESP-2 (External Stowage Platform-2). 
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Missão de Socorro STS-300 OV-104 Atlantis KSC, LC-39A 
B. Jett (4); C. Ferguson (1); J. Tanner (3); D. Burbank (2) 


O vaivém espacial OV-104 Atlantis estará de prevenção para socorrer os membros da missão STS-114 caso surja algum 
problema durante o voo. Os membros da missão STS-114 procurarão refúgio a bordo da ISS e aguardarão a chegada do vaivém 
Atlantis. 

Data: 12 de Julho de 2005 (janela de lançamento disponível até 1 de Agosto de 2005) 

Missão: STS-121/ISS-ULF-1.1 

Veículo Lançador: OV-104 Atlantis (27) 

Local lançamento: KSC, LC-39B Duração: 11 dias 

Tripulação: S. Lindsey (4); M. Kelly (2); P. Sellers (2); M. Fossum (1); S. Wilson (1); L. Nowak (1); S. Volkov (1) 

Esta será basicamente uma missão de teste, sendo o segundo voo de um vaivém espacial após o desastre do vaivém OV-102 
Columbia. Sendo também um voo logístico Irá transportar diversos materiais, equipamentos e mantimentos para a ISS. 

Missão de Socorro STS-301 OV-103 Discovery KSC, LC-39 

B. Jett (4); C. Ferguson (1); J. Tanner (3); D. Burbank (2) 

O vaivém espacial OV-103 Discovery estará de prevenção para socorrer os membros da missão STS-121 caso surja algum 


problema durante o voo. Os membros da missão STS-121 procurarão refúgio a bordo da ISS e aguardarão a chegada do vaivém 
Discovery. 


Data: Setembro de 2005 

Missão: Shenzhou-6 

Veículo Lançador: CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-6) 

Local lançamento: Jiuquan Duração: 5 a 7 dias 

Tripulação: Zhai (2), Nie (2) 

A segunda missão espacial chinesa terá lugar no segundo semestre de 2005. A tripulação desta missão é especulativa e baseia-se 
nos membros suplentes da missão Shenzhou-5. O voo deverá ter uma duração de 5 a 7 dias. 

Data: 27 de Setembro de 2005 (222) 

Missão: Soyuz TMA-7 / ISS-11S 

Veículo lançador: 11A511FG Soyuz-FG 

Local lançamento: GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LCI PU-5) 

Tripulação: W. McArthur (4); V. Tokarev (2); S. Williams (1) /J. Williams, A. Lazutkin; C. Anderson 


Tanto a tripulação como a data de lançamento dependem do resultado e calendário de lançamentos dos vaivéns espaciais 
americanos. A tripulação aqui referida tem em conta um atraso nas missões americanas. 
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Data: 8 de Dezembro de 2005 (data em revisão dependendo das missões anteriores dos vaivéns espaciais) 
Missão: STS-115/ISS-12A 

Veículo Lançador: OV-104 Atlantis (28) 

Local lançamento: KSC, LC-39B Duração: 11 dias 

Tripulação: B. Jett (4); C. Ferguson (1); J. Tanner (3); D. Burbank (2); S. MacLean (2); H. Stefanyshyn-Piper (1) 


Esta missão tem como objectivo colocar na ISS o segundo segmento da estrutura ITS (ITS P3/P4). Os astronautas irão também 
montar painéis solares e baterias durante actividades extraveículares. 


9 de Fevereiro de 2006  STS-116/ISS-12A.1 ITS-P5 OV-103 Discovery (32) KSC, LC-39 Duração 12 dias 
M. Polansky (2); W. Oefelem (1); R. Curbeam (3); J. Higginbotham (1); N. Patrick (1); A. C. Fuglesang (1) 


6 de Abril de 2006 Soyuz TMA-8 / ISS-12S 11A511FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 


4 de Maio de 2006 STS-117/ISS-13A OV-105 Endeavour (21) KSC, LC-39 
F. Sturckow (3); Lee Archambault (1); J. Reilley (3); R. Mastracchio (2); P. Forrester (2); S. Swanson (1) 


7 de Junho de 2006 STS-118/ISS-134.1 OV-104 Atlantis (29) KSC, LC-39 
S. Kelly (2), C. Hobaugh (2), S. Parazynski (5), D. Williams (2), B. Morgan (1), L. Nowak (1) 


26 de Setembro de 2006 Soyuz TMA-9/ISS-13S 11A511FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 
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28 de Setembro de 2006 STS-119/ISS-15A S6 OV-103 Discobery (33) KSC, LC-39 


7 de Dezembro de 2006  STS-120/SS-10A Node-2 OV-105 Endeavour (22) KSC, LC-39 
J. Halsell (6), A. Poindexter (1), W. Lawrence (3), P. Sellers (2), M. Foreman (1), S. Wilson (2) 


nu STS-123 /ISS-ULF-2 OV-103 Discovery (34) KSC, LC-39 


TOPO, RV, PR, VV, TJ. Williams, Lazutkim, C. Anderson /M. Lopez-Alegria, S. Treshschyov, G. Reisman 
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Voo espacial tripulado 


Estatísticas 


Esta secção do Em Órbita será dedicada a estabelecer as estatísticas relacionadas com o programa espacial tripulado em geral. 


A secção será actualizada todos os meses à medida que vão tendo lugar os diferentes voo espaciais tripulados e à medida que 


decorre a permanência das diferentes expedições na ISS. Os valores incluem os voos do X-15 e da SpaceShipOne 


Os 10 mais experientes 


Sergei Vasilyevich Avdeyev 747d 14h 09m 36s 
Valeri Vladimirovich Polyakov | 678d 16h 33m 36s 
Anatoli Yakovlevich Solovyov 651d 00h 00m 00s 
Sergei Konstantinovich Krikalyov 624d 09h 2Im 36s 
Alexander Yurievich Kaleri 610d 03h 40m 59s 
Victor Mikhailovich Afanasyev | 555d 18h 28m 48s 
Yuri Vladimirovich Usachyov 552d 22h 19m 12s 
Musa Khiramanovich Manarov 541d 00h 28m 48s 
Alexander Stepanovich Viktorenko 489d 01h 40m 48s 


Nikolai M 


ikhailovich Budarin 444d 01h 26m 24s 


Os 10 voos mais longos 


Valeri Vladimirovich Polyakov | 437d 16h 48m 00s 
Sergei Vasilyevich Avdeyev 379d 14h 24m 00s 
Musa Khiramanovich Manarov 365d 21h 36m 00s 
Vladimir Georgievich Titov 365d 21h 36m 00s 
Yuri Viktorovich Romanenko 326d 12h 00m 00s 
Sergei Konstantinovich Krikalyov 31ld 19h 12m 00s 
Valeri Vladimirovich Polyakov | 240d 21h 36m 00s 
Leonid Denisovich Kizim 237d 00h 00m 00s 
Vladimir Alexeievich Solovyov | 237d 00h 00m 00s 
Oleg Yurievich Atkov 237d 00h 00m 00s 


Os 10 mais experientes em AEV 


Anatoli Yakovlevich Solovyov 77h 4Im 00s 
Jerry Lynn Ross 58h 27m 00s 
Steven Lee Smith 49h 34m 00s 


Nikolai M 


ikhailovich Budarin 46h 14m 00s 


Yuri Ivanovich Onufriyenko 43h 14m 00s 
Talgat Amangeldyevich Musabayev 43h 02m 00s 
James Hansen Newman 42h 24m 00s 
Sergei Vasilyevich Avdeyev 41h 59m 00s 
Victor Mikhailovich Afanasyev | 38h 33m 00s 
Vladimir Nikolaievich Dezhurov | 37h 56m 00s 


Os 10 menos experientes 


Gherman Stepanovich Titov ld 01h 18m 00s 
Boris Borisovich Yegorov ld 00h 17m 03s 
Konstantin Petrovich Feoktistov | Id 00h 17m 03s 
Yang Liwei Od 21h 2Im 36s 
Virgil Ivan 'Gus' Grissom Od 05h O8m 37s 
Malcom Scott Carpenter Od 04h 56m 05s 
Yuri Alexeievich Gagarin Od 01h 48m 00s 
Sharon Christa McAuliffe Od 00h OIm 13s 
Gregory Bruce Jarvis Od 00h 0Im 13s 
Michael John Smith Od 00h 0Im 13s 


Astronautas com maior número de voos 
Jerry Lynn Ross 
Franklin R, L. A. Chang-Diaz 
John Watts Young 
Curtis Lee Brown, Jr. 


James Donald Wetherbee 
Collin Michael Foale 


Cosmonautas e Astronautas 
Segundo a FAI 
Segundo a USAF 


Cosmonautas e Astronautas em órbita 


Número de cosmonautas e astronautas por país (segundo a definição da Federação Astronáutica Internacional) 


URSS/Rússia 99 Cuba 


EUA 


Checoslováquia 1 Roménia 


Polónia 
Alemanha 
Bulgária 
Hungria 
Vietname 


275 Mongólia 


] França 

10 Índia 

2 Canadá 

l Arábia Saudita 
l Holanda 
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México 
Síria 
Afeganistão 
Japão 
Inglaterra 
Áustria 
Bélgica 
Suiça 


Itália 
Ucrânia 
Espanha 
Eslováquia 
África do Sul 
Israel 

China 
TOTAL 


Da aaa ana RB 


-— IN) a a (Nha aca 
09) 
q 





36 


Cronologia Astronáutica (XXIII) 


Por Manuel Montes 
-15 de Dezembro de 1923: Hermann Oberth começa a conseguir uma certa notoriedade devido 
aos seus trabalhos teóricos sobre Astronáutica. Publica "Die Rakete zu den Planetenraumen" (O 
Foguetão no Espaço Interplanetário), onde em menos de 100 páginas se mostram os fundamentos 
básicos da teoria espacial. Trata-se de uma obra eminentemente técnica que, apesar de todo, se esgota 
logo de seguida, sendo necessária uma reimpressão. A maior parte do material é original de Oberth, 
enquanto que somente una pequena porção corresponde a questões já conhecidas. Tsiolkovsky 
aprofundou com anteriormente esta teoria mas a sua obra permanece desconhecida no Ocidente e 
portanto os trabalhos de Oberth resultam num grande avanço para as iniciativas astronáuticas europeias. 
O livro pode ser considerado como o primeiro livro de texto sobre viajes espaciais. Edições posteriores 
em 1925 e 1929 ampliarão os seus conteúdos. O interesse despertado pelas teorias de Oberth levará à 
criação da Sociedade Alemã para o Voo Espacial (Verein fiúir Raumschiffart), ponto de partida dos grandes avanços no 
desenvolvimento dos foguetões antes e durante a Segunda Guerra Mundial. 





-1924: Max Valier publica "Der Verstoss in den Weltenraum". Fascinado pelas implicações da obra de Oberth, Valier 
tenta popularizá-la para a tornar acessível a um maior número de pessoas. 


-1924: F.A. Tsander publica na revista "Tecnologia e Vida" o artículo "Voo a Outros Planetas" no qual mostra um 
desenho de um foguetão interplanetário equipado com asas. 


-1924: Tsiolkovsky revê a sua obra de 1903 e 1911 na qual fala sobre a possibilidade de 
transmitir energia desde a Terra para o espaço. O pequeno livro, denominado "O Foguetão no Espaço", 
contempla a possibilidade de que uma nave se mova pelo impulso da pressão exercida sobre uma 
espécie de vela solar. Também menciona o uso da aerotravagem atmosférica para diminuir a 
velocidade e aterrar mais facilmente. O mesmo tempo, Tsiolkovsky publica o livro "Foguetões 
Cósmicos de Multi-Estágios", no qual descreve a utilização de foguetões de vários estágios, o primeiro 
dos quais pode regressar á Terra. 





-20 de Janeiro de 1924: Tsander propõe criar uma sociedade dedicada ao estudo dos voos 
espaciais na URSS. 


“Primavera de 1924: A Academia de Aviação de Zhukovsky em Moscovo vê nascer no seu seio um Grupo para Voos 
Interplanetários. 


-Abril de 1924: A Sociedade Científica Militar da Academia das Forças Aéreas Russas cria uma secção dedicada á 
propulsão a jacto, com o propósito de reunir todos os interessados pelo tema das viagens espaciais na URSS, assim como 
recompilar toda a informação publicada sobre este assunto no Ocidente. A secção chega a organizar um concurso para 
desenvolver foguetões que alcancem os 100 km de altitude e também colabora na criação da Sociedade para as Comunicações 
Interplanetárias. 


-20 de Junho de 1924: O Grupo para Voos Interplanetários da Academia de Aviação de Zhukovsky reorganiza-se na 
Sociedade para o Estudo dos Voos Interplanetários (OIMS). Constitui-se oficialmente em 20 de Junho com a presidência de 
G.M. Kramarov. Tsander, Tsiolkovsky e outros 150 membros aderem rapidamente. Terá um importante papel na popularização 
da Astronáutica na URSS. 


“Julho de 1924: Valentin Glushko, com apenas 18 anos, publica “A Conquista da Lua pela 
Terra”. 


-1925: Walter Hohmamn (á direita) pública "Die Ereichbarkeit der Himmelskorper", livro no 
qual se ocupa de diversos aspectos relacionados com as viagens espaciais. 
Particularmente importante é a sua abordagem teórica sobre as órbitas 
interplanetárias. Demonstra a "impossibilidade" de certas órbitas 
baseando-se na enorme quantidade de energia necessária para as alcançar, 
e também a conveniência de aquelas cujas trajectórias de transferência 
possibilitam um mínimo gasto energético (apesar de não serem as mais 
curtas). Muitas destas órbitas serão utilizadas durante as futuras viagens das sondas aos planetas, 
motivo pelo qual se designam órbitas e trajectórias de Hohmann. 





-1925: Max Valier (à esquerda) idealiza um plano no qual se enumeram os passos a superar 
consecutivamente antes de poder realizar uma viagem espacial. Incluem-se o aperfeiçoamento dos 
foguetões de combustível sólido, a construção da infra-estrutura para ensaiar sistemas mais 
avançados, o desenvolvimento de um motor de combustível líquido para uma aeronave, a 
construção de um avião estratosférico e por fim, a de uma nave espacial. 





Em Órbita — Vol.4- N.º 51/ Fevereiro de 2005 37 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico desde 
1989, especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e 
internacionais, tais como a Sociedad Astronômica de Esparia y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, 
Quo, On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias 
del Espacio”, distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T 
Plus”, participando também na realização dos conteúdos do canal científico da página web “Terra”. 


Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (les) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newtons). É medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior 
será o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada 
pelo motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kof 
(É ei)=s 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o 
valor do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível 
sólido não podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de 
operação para uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num 
determinado estágio. É necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é 
bastante superior ao tempo de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O, consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N,04 contém menos de 
0,1% de água. O N,0,4 tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase 
sólida. Este oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto 
inflamará materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. 
O N,0, é fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura 
de combustão. Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em 
dióxido de nitrogénio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de 
nitrogénio puro. Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ( (CH;)NNH, ) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido 
altamente tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. E completamente 
miscível com a água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus 
vapores são altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/cm” , 
sendo o seu ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e 
não tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao 
choque, a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso 
pode formar misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a 
electricidade estática, chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de 
destilação. Tem uma densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido 
altamente inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O 
hidrogénio gasoso é purificado em 99,999%. e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os 
óxidos metálicos catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto- 
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para de 3:1 e não pode ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/cm”, sendo o 
seu ponto de congelação a -259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amônia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de 
todos os sais de amónia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação 


causa irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar 
irritação 
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